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1 Einführung 
1.1 Hyperschall-Transport und das EU ATLLAS-Projekt 
Der Luftverkehr spielt im globalen und regionalen Transport von Passagieren und Gütern 
heutzutage eine wesentliche Rolle. Trotz wiederkehrender Rückgänge aufgrund 
wirtschaftlicher Krisen oder gesellschaftlicher Ereignisse nimmt das Passagieraufkommen im 
langjährigen Verlauf stetig zu. Dies verdeutlicht die Prognose in Abbildung 1.1 der 
Arbeitsgemeinschaft deutscher Verkehrsflughäfen von 2008 für das Passagieraufkommen in 
Deutschland [1]. Dieser Trend ist weltweit zu beobachten und dessen Ende ist heutzutage 
nicht absehbar. Für Hersteller und Entwickler von Lufttransportsystemen bedeutet das, sich 
auf diesen stetigen Aufwärtstrend einzustellen und diesem unter anderem mit Hilfe neuer 
Flugzeug-Konfigurationen zu begegnen. Diese müssen aus Sicht der Betreiber und 
Fluggesellschaften wirtschaftlich sein. In Bezug auf die Gesellschaft spielt dagegen die 
Belastung durch Lärm und Umweltverschmutzung eine immer wichtigere Rolle. Allgemein 
stehen die Aspekte der Sicherheit für Passagiere und Besatzung sowie die Zuverlässigkeit 
des Flugzeuges im Vordergrund.  
 
 
Abbildung 1.1 Entwicklung des Passagieraufkommens in Deutschland [1] 
 
Vor dem Hintergrund der existierenden Unterschall-Verkehrsflugzeuge lassen sich 
theoretisch mehrere Grundvarianten zur Bewältigung des zukünftigen Passagieraufkommens  
im Luftverkehr vorstellen:  
 
 Erhöhung der Transportkapazität, d.h. Zunahme der Flugzeuganzahl 
 Erhöhung der Transportauslastung, d.h. Zunahme der Passagieranzahl pro Transport 
 Erhöhung der Transportzyklen, d.h. Zunahme der Reisegeschwindigkeit 
 
Zusätzlich wären diverse Kombinationen der Grundvarianten denkbar. Schaut man sich die 
Entwicklung der Luftfahrt an, kamen bereits alle drei Varianten zum Einsatz. Neben einer 
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stetigen Zunahme der Flugzeuganzahl und -typen wurde in den letzten Jahrzehnten vor 
allem die Transportauslastung der Flugzeuge im Langstreckenbereich erhöht, was mit der 
Einführung des Airbus A380, der eine Zulassung von bis zu 850 Sitzplätzen hat, im Jahr 
2007 einen vorläufigen Höhepunkt fand.  
Im Bereich der Erhöhung der Transportzyklen bzw. der Reisegeschwindigkeit sollen folgende 
Ereignisse herausgestellt werden. Erstens ist die serienmäßige Einführung des 
Strahltriebwerks in den zivilen Luftfahrtverkehr im Jahr 1952 durch die „de Havilland DH 106 
Comet“ zu erwähnen. Dies gilt als der Grundbaustein für den modernen Unterschall-
Flugverkehr mit Machzahlen knapp unter 1. Der nächste Punkt bezieht sich auf die 
Entwicklung und Einführung der Tu-144 1975 und der Concorde 1976 als bisher einzige 
zivile und serienmäßige Überschall-Transporter. Während der Betrieb der Tu-144 aufgrund 
technischer Schwierigkeiten bereits nach 102 Flügen 1978 wieder eingestellt wurde, endete 
der technische Erfolg der Concorde auf tragische Weise mit dem Unglück von Paris im Jahr 
2000. Zu erwähnen ist auch das Experimental-Flugzeug XB-70 aus den 1960er Jahren. Die 
XB-70 war zunächst als militärischer Langstreckenbomber geplant, dessen Realisierung 
jedoch scheiterte. Später wurden zwei Prototypen zur Grundlagenerforschung zukünftiger 
Überschall-Transporter gebaut und getestet.  
 
 
Abbildung 1.2 Überschall-Flugzeuge der ersten Generation [2] [3] 
 
Daneben gab es in der Vergangenheit einige wenige Programme und Projekte mit dem 
Schwerpunkt Überschall- bzw. Hyperschall-Transport in den USA, Japan und Europa. 
Darunter fallen beispielsweise das amerikanische SST-Programm (Supersonic Transporter 
Program) von 1963-1971, das HSR-Programm (High-Speed Research Program) der NASA 
von 1990-1999  oder das NAL-Programm (National Aerospace Laboratory Program) aus 
Japan von 1997-2004 [4] [5] [6]. Die Konzentration in europäischen Hyperschall-
Programmen lag neben Raumtransportkonzepten, wie SÄNGER von 1961-1974, HOTOL 
aus den 1980er Jahren oder SKYLON seit 2000, vor allem in der Antriebstechnik für 
Überschall-Konfiguration, so zum Beispiel im JAPHAR-Projekt von 1997-2003 [7] [8]. In den 
letzten Jahren dienen unter anderem die EU Hyperschall-Projekte LAPCAT und ATLLAS 
dazu, den Stand der heutigen Technik und die Möglichkeiten zukünftiger Entwicklungen im 
Bereich der zivilen Überschall-Flugzeuge aufzuzeigen und in einem gesamteuropäischen 
Kontext zu rücken. 
Tu-144LL XB-70A
Concorde G-BOAF
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Dass seit der Concorde keines der erwähnten Programme oder Projekte zu einem real 
fliegenden Hyperschall-Transporter führte, liegt an umfangreichen technischen, 
physikalischen, ökonomischen und ökologischen Anforderungen, denen Hyperschall-
Flugzeuge unterliegen. Diese Anforderungen sind teilweise gegenläufig bzw. widersprechen 
sich und stellen dadurch eine große Herausforderung an einen Entwicklungsprozess dar [9]. 
Zu den wichtigsten Anforderungen an Überschall-Konfigurationen zählen beispielsweise die 
Antriebsintegration und -effektivität, ein geringes Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand, die 
Gegenläufigkeit von Überschall- zu Unterschalleistung, die hohen Materialanforderungen 
aufgrund des Temperaturniveaus und der Strukturdynamik, aber auch Umweltaspekte, wie 
die starke Auswirkung des Überschallknalls oder die Stickstoffoxidproduktion in der 
Brennkammer. Viele dieser Probleme sind untereinander verknüpft und beeinflussen sich 
gegenseitig, so dass Hyperschall-Konfigurationen hoch komplexe, stark integrierte und 
multidisziplinäre Systeme darstellen. Weiterhin sind kaum experimentelle und reale 
Flugdaten für Hyperschall-Flugzeuge dieser Dimensionen verfügbar, so dass sich jegliche 
Validierung von Entwurfsverfahren schwierig gestaltet. Dennoch bleibt die Herausforderung 
an einen modernen, sicheren und zuverlässigen Über- und Hyperschalltransport bestehen, 
auch wenn mit dessen Realisierung nicht in den nächsten Jahren gerechnet werden kann. 
Denn die reine Erhöhung von Transportkapazität und -auslastung stößt vor allem an die 
Grenzen der Belastbarkeit heutiger Flughäfen und durch den Einsatz der Concorde ist der 
prinzipielle Beweis der Machbarkeit eines zivilen Überschalltransports erbracht worden. 
Neuartige Hyperschall-Verkehrsflugzeuge könnten den Geschwindigkeitsbereich weiter 
erhöhen, von Mach 2.4 der Concorde auf Machzahlen von über 5. Bei gleichzeitig 
ausreichend hoher Passagierkapazität bieten sie dadurch ein enormes Potential, die 
Bewältigung des zukünftigen Luftverkehrs zu unterstützen.  
An dieser Stelle setzt die vorliegende Arbeit an, um ein Vorentwurfsverfahren eines 
Hyperschall-Transporters zu präsentieren, welches einen Teil der angesprochenen 
Anforderungen beschreibt und in einem multidisziplinären Werkzeug vereint. Daraufhin kann 
mit Hilfe eines Optimierungsverfahrens die Leistung des Hyperschall-Transporters unter der 
Berücksichtigung der angesprochenen Anforderungen und Randbedingungen bewertet 
werden. Da ein Großteil der vorliegenden Arbeit parallel zu dem bereits erwähnten 
europäischen ATLLAS-Projekt entstand und auf Daten zurückgreift, die von diversen 
Projektpartnern zur Verfügung gestellt wurden, soll im Folgenden ein kurzer Überblick über 
das Projekt gegeben werden. 
Am ATLLAS-Projekt unter der Führung der europäischen Raumfahrtagentur ESA beteiligten 
sich 13 Partner aus der Industrie, aus Universitäten und aus wissenschaftlichen Institutionen. 
Das Hauptziel des Projekts liegt in der Untersuchung und der Charakterisierung potenzieller 
Hochtemperatur-Werkstoffe für die Anwendung im Über- und Hyperschallbereich über länger 
dauernde Zeiträume [10]. Dies beinhaltet Werkstoffe sowohl für speziell belastete externe 
Strukturen, wie Flügelvorderkanten, als auch „innere“ Brennkammerstrukturen. Ein wichtiger 
Bestandteil des Projekts ist der Bezug von Materialcharakterisierung zu zukünftigen 
Hyperschall-Anwendungen. Dafür werden innerhalb des Projekts zwei verschiedene 
Flugzeugkonzepte verfolgt, ein  Mach-3- und ein Mach-6-Flugzeug. Die vorliegende Arbeit 
konzentriert sich ausschließlich auf die ATLLAS-Mach-6-Konfiguration, im Folgenden mit 
dem Kürzel AM6 bezeichnet. Die Untersuchungen an der AM6-Konfiguration verfolgen dabei 
nicht das Ziel der vollständigen Definition eines spezifischen Vehikels sondern primär die 
Erforschung der heutigen physikalischen und technologischen Grenzen der Realisierung 
solch eines Hyperschall-Flugzeugs. Aufgrund der angesprochenen Verknüpfungen der 
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Teildisziplinen ist eine multidisziplinäre Behandlung bei dem Entwurf von Hyperschall-
Konfigurationen notwendig. Mit Hilfe höherwertiger numerischer Verfahren wie der CFD für 
Strömungsuntersuchungen oder der FEM für die Strukturanalysen sowie unter der 
Ausnutzung wachsender parallelisierter Rechensysteme lässt sich der Hyperschall-
Entwurfsprozess in einen multidisziplinären Optimierungsprozess (MDO-Prozess) 
überführen. Heutzutage könnte ein geeignetes, multidisziplinäres Optimierungsverfahren 
eine wichtige Plattform bereitstellen, um der Realisierung solcher Hyperschall-Flugzeuge 
näher zu kommen. Dies zu demonstrieren, ist primäres Ziel dieser Arbeit. 
1.2 Bedeutung von Multidisziplinarität und Optimierung 
Multidisziplinarität komplexer Systeme beinhaltet die Betrachtung von mehreren 
Teildisziplinen, die ihre Problemstellungen weitestgehend selbst definieren und isoliert 
bearbeiten können. Durch Zusammenführung der jeweils getrennt erzielten Ergebnisse 
erfolgt anschließend eine Systemsynthese. Im Gegensatz zur Interdisziplinarität werden 
Teilaspekte des Problems klar abgegrenzt und den beteiligten Disziplinen zugeordnet [11]. 
Als Beispiel für einen multidisziplinären Ansatz dient eine Strukturauslegung auf Basis eines 
gegebenen aerodynamischen Datensatzes, wobei es für den Strukturauslegungsprozess 
unerheblich ist, wie der aerodynamische Datensatz zusammengetragen wurde. Ein 
interdisziplinärer Ansatz dagegen ist beispielsweise eine numerische Strömungs-Struktur-
Kopplung, bei der strömungsmechanische und strukturmechanische Verfahren in einem 
iterativ arbeitenden Analysewerkzeug vereint sind. Letztere Verfahren können die 
physikalische Realität meist detaillierter abbilden, benötigen gleichzeitig aber auch einen 
erheblichen höheren Analyse- und Entwicklungsaufwand.  
Für eine Hyperschall-Transportkonfiguration bedeutet die multidisziplinäre Betrachtung, dass 
sich jedes Teilproblem des Systems einer übergeordneten Teildisziplin, wie z.B. der 
Aerodynamik, zuordnen lässt. Die Behandlung der einzelnen Teilprobleme kann danach 
hintereinander oder parallel ablaufend in einer geeigneten Arbeitskette durchgeführt werden. 
Am Ende werden die Teillösungen zusammengeführt. Dieser zusammenführende Schritt 
stellt bei einem multidisziplinären Optimierungsproblem die Zielfunktion dar, deren Definition 
dadurch einen großen Einfluss auf den Aufbau des MDO-Prozesses hat. 
Das Verfahren der Optimierung wird im Allgemeinen angewandt, um ein bestehendes 
System hinsichtlich eines definierten Ziels bzw. einer Zielfunktion durch die Veränderung 
variabler Systemparameter bei gleichzeitiger Berücksichtigung systemrelevanter 
Randbedingungen zu verbessern. Für eine Optimierung stehen verschiedene 
mathematische Lösungsalgorithmen zur Verfügung, die Unterschiede in Stabilität, 
Konvergenzverhalten und Rechenzeit aufweisen. Für ein multidisziplinäres 
Optimierungsproblem muss daher ein Algorithmus gewählt und in die multidisziplinäre 
Umgebung eingearbeitet werden. 
In der Regel setzt eine Optimierung voraus, dass alle betrachteten Teilprobleme 
parametrisiert werden können. Darin liegt eine der Grundvoraussetzungen jeder 
Optimierung. Für eine sinnvolle Durchführung aufwendiger Optimierungsverfahren mit einer 
größeren Anzahl sogenannter Designparameter folgt daraus sofort die Notwendigkeit der 
Automatisierung aller beteiligten Prozesse. 
In Bezug auf einen Vorentwurf einer Hyperschall-Transportkonfiguration kann die 
Anwendung des MDO-Prozesses nicht nur zur Verbesserung eines bestehenden Designs 
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benutzt werden, es können auch bisher unbekannte Systemaspekte integriert werden. So 
können anfänglich unbekannte Systemeigenschaften, wie beispielsweise Dimensionen von 
Strukturelementen zur Einhaltung maximaler Vergleichsspannungen oder Ruderausschläge 
zur Einhaltung bestimmter Trimmbedingungen, direkt in den MDO-Prozess mit eingearbeitet 
werden und sowohl als Randbedingung oder auch als Zielgröße dienen. Somit müssen diese 
Eigenschaften nicht zwangsläufig für eine initiale Konfiguration bestimmt werden. Sie werden 
erst während des MDO-Prozesses ermittelt. Multidisziplinäre Analyse und Optimierung 
erfordert dementsprechend einen gewissen Aufwand an Zeit und Rechentechnik. Aber mit 
neuen und wachsenden CPU-Kapazitäten können solch rechenintensive Problemstellungen 
in akzeptablen Zeitspannen gelöst werden. Auch wenn die prinzipiellen Problemstellungen, 
Grundstrukturen und Anforderungen an einen multidisziplinären Entwicklungsprozess schon 
länger bekannt sind, siehe Literatur [12] und [13], ist heutzutage aufgrund der Unterschiede 
in Art und Umfang der Modellierung und der Lösungsansätze der Teildisziplinen kein 
generelles oder auch kommerzielles MDO-Werkzeug verfügbar. Somit muss bei der 
Einführung und Anwendung eines MDO-Prozesses die Entwicklung eines neuen Werkzeugs 
bzw. die Adaption eines existieren Verfahrens berücksichtigt werden. 
1.3 Inhalt und Zielsetzung der Arbeit 
Das Hauptziel der vorliegenden Arbeit ist die Entwicklung eines Verfahrens zur 
multidisziplinären Betrachtung komplexer Hyperschall-Transportkonfigurationen, welches in 
einen Optimierungszyklus geschaltet werden kann. Der entstehende MDO-Prozess erlaubt 
es, die betreffende Hyperschall-Konfiguration hinsichtlich einer gegebenen Zielfunktion zu 
optimieren. Es sollen positive Konfigurationseigenschaften verstärkt werden und gleichzeitig 
mögliche Nachteile vermindert bzw. eliminiert werden. Weiterhin gilt es, die Einhaltung 
erforderlicher und vordefinierter Randbedingungen zu gewährleisten. Damit lassen sich die 
zwei Hauptziele der vorliegenden Arbeit formulieren: 
  
 Entwicklung eines multidisziplinären Optimierungswerkzeugs 
 Anwendung und Demonstration des Optimierungswerkzeugs an einer Hyperschall-
Transportkonfiguration  
 
Für ein multidisziplinäres Analyseverfahren von Hyperschall-Konfigurationen lassen sich 
physikalische Zusammenhänge in den relevanten Bereichen Aerodynamik, 
Aerothermodynamik, Struktur, Systemmassen, Antrieb, Flugmechanik und Missionsanalyse 
finden. Dies beinhaltet hyperschall-relevante Besonderheiten wie beispielsweise die 
Antriebsintegration oder die Berücksichtigung des Wellenwiderstandes aufgrund von 
Verdichtungsstößen. Spezielle physikalische Problemstellungen sowie Modellierungs- und 
Lösungsansätze im Hinblick auf Hyperschall-Konfigurationen mit integriertem Antrieb lassen 
sich in der Literatur finden [14] [15] [16] [17]. Somit kann als technisches Ziel, die 
automatisierte und gekoppelte Betrachtung physikalischer Teildisziplinen definiert werden. 
Weiterhin ist für die Optimierung die Definition einer Zielfunktion notwendig, in der alle 
beteiligten Disziplinen vereint werden können. Aufgrund der vielen Anforderungen an 
komplexe Flugzeugsysteme wird das vorliegende Optimierungsproblem immer ein Problem 
mit Randbedingungen darstellen.  Diese müssen in geeigneter Art und Weise in die 
Zielfunktion integriert werden.  Die Zielfunktion sollte die Gesamtleistung der Hyperschall-
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Konfiguration beschreiben. Die Gesamtleistung von eigenstart- und -landefähigen 
Hyperschall-Flugzeugen lässt sich jedoch nicht an einem bestimmten Missionspunkt 
definieren, da sie während eines Fluges sowohl den Unterschall-, den Transschall- als auch 
den Überschallbereich durchfliegen. Die Anforderungen in den jeweiligen Flugbereichen sind 
jedoch teilweise gegenläufig. Während zum Beispiel im Unterschall in der Regel Flugzeuge 
mit einer großen Flügelstreckung eine bessere aerodynamische Leistung aufweisen, wird 
diese Streckung im Hyperschallbereich nicht mehr benötigt, da dann der Rumpf einen 
großen Anteil an der Auftriebsproduktion übernimmt. Hohe Flügelstreckungen tragen in 
diesem Strömungsbereich dagegen zu erhöhtem Widerstand bei. Um diese Aspekte der 
verschiedenen Strömungsbereiche zu berücksichtigen, kann als weiteres Ziel der Arbeit die 
Einarbeitung mehrerer Missionspunkte in den Analyseprozess definiert werden.  
Im Bereich der numerischen Strömungsmechanik von Hyperschallströmungen haben sich in 
den letzten Jahren viele 3D-Navier-Stokes-Codes weiterentwickelt, so dass sowohl lokale 
hypersonische Strömungsphänomene, wie beispielsweise Stoß-Stoß-Wechselwirkungen, als 
auch  separate Komponenten von Hyperschall-Konfigurationen, wie der Triebwerkseinlauf 
[18], die Brennkammer [19] oder die Düse [20] immer detaillierter aufgelöst und die 
jeweiligen Strömungsbedingungen und Leistungsparameter bestimmt werden können. CFD-
Analysen an der Gesamtkonfiguration, sogenannte „Nose-to-Tail“-Rechnungen, stellen 
dagegen vor allem aufgrund der hohen Komplexität im Bereich des Antriebs immer noch 
eine Herausforderung dar. In den meisten Fällen erfolgt entweder eine Vernachlässigung 
oder eine Abtrennung des Antriebblocks, der mit vereinfachten, z. B. 2-dimensionalen, 
Methoden betrachtet wird [14] [21]. Numerische Strukturverfahren sind ebenfalls ein 
wichtiger Bestandteil bei der Auslegung von Hyperschall-Konfigurationen, da durch sie eine 
realistische Massenabschätzung sowie eine Beurteilung der zu erwartenden 
Strukturbelastung erfolgen können [22]. Fragestellungen ergeben sich hier in der 
Modellierung sowie in der Definition möglicher Lastfälle. Hinsichtlich des zu entwickelnden 
MDO-Prozesses sollen die aerodynamische Leistung sowie das Strukturdesign mit 
numerischen Methoden in ausreichender Genauigkeit berücksichtigt werden. 
Wie bereits erwähnt, existieren heutzutage für alle Teildisziplinen teilweise hochkomplexe 
und sehr genaue Analyseverfahren. Es existieren jedoch keine allgemein zugänglichen 
Verfahren, sobald man sich auf die verknüpfte Betrachtung zweier oder mehrerer Disziplinen 
konzentriert. Dies ist einerseits dem teilweise enormen Zeitaufwand multidisziplinärer 
Verfahren, sowohl im Entwurf als auch in der Anwendung, und anderseits der historischen, 
infrastrukturellen Aufspaltung der Teildisziplinen und ihrer Softwareentwicklungen 
zuzuschreiben. Dennoch wurden und werden einige verschiedene eigenständige MDO-
Verfahren für die Anwendung auf Überschall- und Hyperschallprobleme entwickelt. Dabei 
werden verschiedenste Lösungsansätze für multidisziplinäre Problemstellungen verfolgt, wie 
es in entsprechender Literatur von MDO-Prozessen von Überschall- und Hyperschall-
Konfigurationen verdeutlicht ist. Zu erwähnen sind hier die Arbeiten des CISAP-Projekts, 
einem Kooperationsprojekt zwischen Airbus und wissenschaftlichen Einrichtungen [23]. 
Darin wurden Überschall-Konfigurationen mit Reiseflug-Machzahlen bis 2.0 unter anderem in 
einem umfangreichen MDO-Prozess mit Konzentration auf das Flügeldesign und der 
Nutzung numerischer CFD- und FEM-Verfahren untersucht [24] [25] [26] [27]. Weiterhin 
wurden in dem von der EU unterstützten HISAC-Projekt verschiedene Varianten von 
kleineren Überschall-Passagier-Jets hinsichtlich Rumpf- und Flügelgeometrie über MDO-
Prozesse entworfen [28] [29] [30]. Neben Struktur-, Strömungs-, Antriebs- und 
Missionsuntersuchungen werden in diesem Projekt auch Umweltaspekte, wie die 
Einführung                       
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Berücksichtigung des Überschallknalls, in den MDO-Prozess integriert [31]. Für Hyperschall-
Konfigurationen, d.h. Machzahlen größer als 5.0, sind wenige MDO-Arbeiten zu einigen 
Experimental-Vehikeln vorhanden [32] [33] [34]. Diese basieren auf Näherungsverfahren der 
enthaltenen Disziplinen. Daher soll, wie bereits erwähnt, in der vorliegenden Arbeit die 
Genauigkeit der Ergebnisse von Hyperschall-MDO-Prozessen durch die Einführung 
numerischer Methoden erhöht werden. 
Für alle funktionierenden MDO-Prozesse gilt die Notwendigkeit, die existierenden Verfahren 
der Teildisziplinen zusammenzuführen. In dieser Zusammenführung liegt meist der 
Hauptschwerpunkt bei der Entwicklung von MDO-Werkzeugen, aber nur dadurch kann eine 
gekoppelte, physikalische Betrachtung erfolgen. Dies muss mit einem geeigneten 
Detaillierungsgrad erfolgen, um eine ausreichende Genauigkeit bei akzeptablem 
Zeitaufwand zu gewährleisten. Trotz massiver Zunahme von Rechenleistungen in den 
letzten Jahren ist es aus Gründen, die in den folgenden Kapiteln erläutert werden, 
heutzutage dennoch nicht möglich, ein vollständiges multidisziplinäres Analysewerkzeug für 
Hyperschall-Anwendungen zu erstellen. So gibt es derzeit z.B. kein Verfahren zur 
Abschätzung der Wandtemperaturen unter Hyperschall-Bedingungen, das ein ausreichendes 
Verhältnis zwischen Genauigkeit und Aufwand hat, um in einen multidisziplinären 
Optimierungsprozess genutzt  werden zu können. 
Aus diesen Betrachtungen ergibt sich eine Reihe von Aufgaben, die zur Erstellung eines 
anwendungsorientierten MDO-Prozess für Hyperschall-Konfigurationen erfüllt werden 
müssen. Diese lassen sich nachfolgend zusammengefasst darstellen und werden in dieser 
Arbeit in den nachfolgenden Kapiteln detailliert präsentiert: 
 
 Kopplung hyperschall-relevanter, physikalischer Disziplinen in einem Analyseprozess 
 Berücksichtigung verschiedener Missionspunkte des Hyperschallflugs 
 Nutzung höherwertiger, numerischer Verfahren in dem Analyseprozess für 
Aerodynamik- und Strukturuntersuchungen 
 Kopplung des entwickelten Analyseprozesses an ein geeignetes 
Optimierungsverfahren 
 Formulierung einer Zielfunktion für ein Hyperschall-Flugzeug 
 Formulierung und Berücksichtigung von Randbedingungen von Hyperschall-
Flugzeugen 
 Möglichkeit von globalen Designänderungen 
 Vermeidung von Abhängigkeiten zwischen MDO-Analysewerkzeug und MDO-
Anwendung 
 
Die Entwicklung des MDO-Prozesses der vorliegenden Arbeit lässt sich in drei Ebenen 
gliedern und ist in Abbildung 1.3 dargestellt. Auf der untersten Ebene stehen die 
eigenständigen Verfahren mit ihrer Grundfunktionalität und -komplexität. Die mittlere Ebene 
beschreibt die Integration der eigenständigen Verfahren in automatisierte Module. Diese 
Module bieten Zugriff auf die Funktion der Verfahren und können diese nach gegebenen 
Eingangsgrößen automatisch starten, überwachen und deren Ergebnisse abschließend in 
einem einheitlichen Format darstellen. Die Module beschreiben in ihrer Gesamtheit eine 
multidisziplinäre Analyse (MDA) und können in eine entsprechende Softwareumgebung 
integriert werden. Dadurch wird eine multidisziplinäre Analysekette gebildet. In der letzten 
Ebene wird die MDA-Kette mit einem Optimierungsverfahren gekoppelt, wodurch ein 
zyklischer Abruf des Verfahrens ermöglicht wird. Eine gegebene Anwendung definiert und 
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formuliert die Zielfunktion sowie die Anforderungen und Randbedingungen des 
Gesamtprozesses. 
Nach einem ähnlichen Schema ist der inhaltliche Aufbau der vorliegenden Arbeit gestaltet. 
Zunächst werden kurz die Theorie und die Grundlagen der verwendeten Verfahren in Kapitel 
2 beschrieben. Danach werden der Aufbau und die Integration der verwendeten 
Grundverfahren in multidisziplinäre Analysemodule in Kapitel 3 erörtert. Anschließend 
werden in Kapitel 4 die Besonderheiten, die Durchführung und die Ergebnisse der 
Anwendung des MDO-Prozesses an einer konkreten Hyperschall-Transportkonfiguration 
vorgestellt. In Kapitel 5 wird die Arbeit mit einer Zusammenfassung und einem Ausblick 
abgeschlossen.  
 
 
Abbildung 1.3 Abstraktionsebenen der MDO-Prozessentwicklung 
 
 
 
Eigenständige Verfahren 
Integration der eigenständigen 
Verfahren in automatisierte 
Module und MDA-Umgebung 
Integration der MDA-Umgebung 
in einen anwendungsorientierten 
MDO-Prozess 
Komplexität 
• Anwendung 
• Optimierer 
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2 Grundlagen verwendeter Verfahren 
Im Folgenden werden die theoretischen Grundlagen einzelner verwendeter Verfahren 
beschrieben. Es soll jeweils nur eine kurze Einführung gegeben werden. Auf weiterführende 
Literatur bezüglich der Thematiken wird in den Unterkapiteln verwiesen.  
2.1 Kurvenerzeugung mittels NURBS 
Der Grundbaustein für das in dieser Arbeit verwendete Geometriewerkzeug sind sogenannte 
NURBS-Kurven (Non-uniform Rational B-Spline). Mit Hilfe von NURBS-Kurven können 
komplizierte Freiformen mit relativ wenigen Parametern beschrieben werden. Sie besitzen 
eine Liste von Eigenschaften, mit denen sich durch geringförmige Änderungen, lokale sowie 
globale Geometrieänderungen erzeugen lassen. NURBS-Kurven lassen sich sehr gut in 
einen computergestützten Geometriegenerierungsprozess implementieren. 
Im Folgenden soll auf einige wichtige Grundlagen von NURBS-Kurven eingegangen werden. 
Für weiterführende Informationen wird die Literatur von Piegl [35] empfohlen. Eine NURBS-
Kurve  uC  wird mathematisch beschrieben durch: 
 
  
 
  in
i
pi
ii
n
i
pi
uN
uN
u









0
0
,
, P
C        (2.1) 
       
Wobei iP  die Kontrollpunkte, i  die Wichtungsfaktoren der Kontrollpunkte und   uN pi ,  die 
B-Spline-Basisfunktionen vom Grad p  sind. Es wird angenommen, dass  10,u  und 
0i  für alle i  gilt. Mit den Kontrollpunkten, den Wichtungsfaktoren und dem Kurvengrad 
stehen drei wichtige Faktoren zur parametrisierten Beschreibung von NURBS-Kurven zur 
Verfügung. Die Kontrollpunkte bilden ein Kontrollpolygon und bestimmen die prinzipielle 
Lage der Kurve im Raum, die Wichtungsfaktoren beschreiben den lokalen Einfluss eines 
Kontrollpunktes auf die Form der Kurve und der Kurvengrad beeinflusst den globalen 
Einfluss der Kontrollpunkte. Die jeweiligen Auswirkungen bei Änderungen dieser Faktoren 
sind in Abbildung 2.1 dargestellt. Darin ist die NURBS-Kurve 1 durch die Kontrollpunkte 0P  
bis 4P  jeweils mit 1i  und dem Grad 2p  charakterisiert. Die weiteren Kurven 2, 3 und 
4 verdeutlichen die Auswirkungen der Änderung eines Kontrollpunktes, eines 
Wichtungsfaktors und des Kurvengrades. Es ist gut zu erkennen, dass die ersten beiden 
Änderungen jeweils lokalen Einfluss auf die Kurve nehmen, während der Grad die gesamte 
Kurve beeinflusst. 
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Abbildung 2.1 NURBS Kurvenparameter 
 
Nach [35] gibt es weitere Faktoren um die Kurvenform zu beeinflussen. Für bessere 
Kontrollmöglichkeiten und für das praktische Arbeiten mit mehreren NURBS-Kurven bietet es 
sich aber an, diese Faktoren konstant zu setzen und den internen Aufbau der NURBS-
Kurven so zu wählen, dass folgende Eigenschaften gewährleistet sind: 
 
   00 PC   und   nPC 1  
 NURBS-Kurve beginnt tangential zu 01 PP   
 NURBS-Kurve endet tangential zu 1 nn PP  
 Umkehr der Kontrollpunkt-Reihenfolge erzeugt die gleiche Kurve 
 
Dadurch können beispielsweise die Berührung bestimmter fester Raumpunkte oder stetige 
Übergänge zwischen zwei Kurven realisiert werden. Diese Funktionen sind für einen 
komplexeren Geometrieprozess notwendig. Für die computergestützte Anwendung von 
NURBS-Kurven kann über eine Angabe der gewünschten Anzahl cpn  diskreter Kurvenpunkte 
eine Kurvenschrittweite u  bestimmt werden: 
 
 
1
1
 cpn
u          (2.2) 
 
Dadurch lässt sich die Funktion (2.1) schrittweise auswerten und es wird ein Ausgabevektor 
mit einer Anzahl von cpn  Kurvenpunkten erzeugt. Aufgrund der internen NURBS-
Eigenschaften ist der Abstand zwischen zwei benachbarten diskreten Kurvenpunkten nicht 
konstant, sondern die Kurvenpunkte konzentrieren sich in den Kurvenkrümmungen. Dies ist 
bei einer möglichen weiteren Bearbeitung der erzeugten Geometriedaten zu beachten.  
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2.2 CFD-Analyse mit dem DLR TAU-Code 
2.2.1 Die strömungsmechanischen Grundgleichungen 
Die strömungsmechanischen Grundgleichungen vereinen das Erhaltungsprinzip von Masse, 
Impuls und Energie und resultieren in den Navier-Stokes-Gleichungen. Diese lauten in 
integraler Form für ein kartesisches Koordinatensystem: 
 
 



VV
dSdV
t
nFW        (2.3) 
 
Der Vektor W  enthält die konservativen Strömungsgrößen, wie die Dichte  , die 
kartesischen Geschwindigkeitskomponenten wvu ,,  und die spezifische Gesamtenergie E . 
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Die Navier-Stokes-Gleichungen beziehen sich auf ein Kontrollvolumen V , welches durch die 
Grenze V  und der nach außen gerichteten Normale n  gekennzeichnet ist. Weiterhin 
bezeichnet F  den Flussdichtetensor, der sich durch die Flussdichtetensoren der drei 
kartesischen Raumrichtungen ergibt: 
 
       zviyvixvi eHHeGGeFFF      (2.5) 
 
Darin bezeichnen zyx eee ,,  die Einheitsvektoren der drei Raumrichtungen. Der Index i  
kennzeichnet den reibungsfreien Anteil, wogegen der Index v  den reibungsbehafteten Anteil 
darstellt. Die Summe  Anteile lassen sich durch folgende Terme ausdrücken: 
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Der reibungslose Anteil des Flussdichtetensors enthält zwei weitere wichtige Größen der 
Strömungsmechanik. So definiert sich die spezifische Gesamtenthalpie H  zu: 
 
 
pEH           (2.9) 
 
Weiterhin lässt sich der Druck p  über die Zustandsgleichung unter der Annahme eines 
perfekten Gases aus den konservativen Strömungsgrößen berechnen: 
 
   


 
2
1
222 wvuEp        (2.10) 
 
Berücksichtigt man die spezifischen Wärmekapazitäten eines Gases bei konstantem Druck 
pc  und bei konstantem Volumen vc  bzw. die universelle Gaskonstante R : 
 
  pvp cccR 
 1         (2.11) 
 
folgt die allgemeine Zustandsgleichung für ein ideales Gas, die den Zusammenhang 
zwischen Druck, Dichte und absoluter Temperatur angibt. 
 
 TcwvuE v 2
222
       (2.12) 
 RTp           (2.13) 
 
Der reibungsbehaftete Anteil des Flussdichtetensors, auch Spannungstensor genannt, 
enthält die Normal- und Schubspannungen, die durch Normal- und Schubkräfte 
hervorgerufen werden. Für Newton’sche Fluide lassen sich die Spannungen durch die 
dynamische Viskosität und Geschwindigkeitsgradienten ausdrücken [36]. Die vorgestellten 
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Navier-Stokes-Gleichungen beschreiben eine kompressible, reibungsbehaftete, laminare 
Strömung. Durch Vernachlässigung der Reibungsterme  verschwinden die viskosen Anteile 
des Flussdichtetensors und es entstehen die Euler-Gleichungen [36].  
2.2.2 Numerische Lösung der Grundgleichungen 
Die strömungsmechanischen Grundgleichungen werden mit dem DLR TAU-Code gelöst. Der 
DLR TAU-Code ist ein Finite-Volumen-Verfahren für die Lösung der Reynolds-gemittelten 
Navier-Stokes-Gleichungen (RANS) auf drei-dimensionalen, hybriden Strömungsnetzen. Die 
zeitliche Änderung der konservativen Strömungsgrößen W  ergibt sich durch die Anwendung 
des Mittelwertsatzes der Integralrechnung: 
 
 
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t
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W         (2.14) 
 
Die Änderung der Strömungsbedingungen in einem Kontrollvolumen V  ergibt sich durch den 
Fluss über die Kontrollvolumengrenze bezogen auf die Größe von V . Für ein zeitlich und 
räumlich konstantes Kontrollvolumen vereinfacht sich Gleichung (2.14) zu: 
 
 F
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QW 
 1
        (2.15) 
 
Darin repräsentiert FQ  die Flussdichten über die Grenzen des Kontrollvolumens. Lässt sich 
letzteres über n  Flächen beschreiben gilt weiterhin: 
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cF
i
,Q  beschreibt die konvektiven Flussdichte über die zugehörigen Fläche während iD  einen 
dissipativen Term darstellt. Somit müssen zur Bestimmung der zeitlichen Änderung der 
Strömungsgrößen in einem Kontrollvolumen die konvektiven Flussdichten über die 
Kontrollvolumengrenzen ermittelt werden. Diese Kontrollvolumen werden im TAU-Code über 
duale Netze bereitgestellt. Diese bilden das primäre Strömungsnetz als geschlossene 
Volumina um die Knotenpunkte ab. Die Ausgabe berechneter Strömungsgrößen erfolgt an 
den Knotenpunkten des primären Netzes. Diese Methode wird auch als „knotenzentriert“ 
bezeichnet. Die dualen Netze werden automatisch durch TAU in einem gesonderten 
Präprozessor-Schritt erstellt. Die Berandungen des primären Netzes können durch 
vorgegebene Randbedingungen, wie reibungsfreie Wand oder Einströmung, beschrieben 
werden. Die benötigten Größen der jeweiligen Randbedingungen werden von dem Benutzer 
definiert. 
Die Berechnung der Flussdichten basiert auf der Umwandlung verschiedener partieller 
Ableitungen der zugrunde liegenden Navier-Stokes-Gleichungen in finite Differenzen. Finite 
Differenzen für die räumliche Diskretisierung können in TAU entweder durch „Upwind“-
Verfahren oder zentrale Verfahren beschrieben werden. Für die „Upwind“-Verfahren sind die 
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dissipativen Terme in Gleichung (2.16) Null, wogegen sie für zentrale Verfahren zusätzlich 
bestimmt werden müssen. Zentrale Verfahren bieten durch einen Ansatz zweiter Ordnung 
eine hohe Genauigkeit. Da sie aber von einem stetigen Verlauf der Strömungsgrößen 
ausgehen, sind sie für Überschallströmungen ungeeignet. „Upwind“-Verfahren dagegen 
können durch die Bildung von Vorwärtsdifferenzen unstetige Strömungsphänomene wie 
Verdichtungsstöße abbilden. Allerdings liefern sie in ihrer Grundform nur eine Genauigkeit 
erster Ordnung. Durch die Bestimmung der Gradienten von Strömungsgrößen lassen sich 
aber auch „Upwind“-Verfahren zweiter Ordnung realisieren. Der TAU-Code bietet diverse 
„Upwind“-Verfahren zur Auswahl, die sich in ihrer Genauigkeit und numerischen Robustheit 
unterscheiden. In der vorliegenden Arbeit wird das AUSMDV-Schema nach Wada und Liou 
[37] verwendet.  
Da der TAU-Code eine zeitschrittbasierter Strömungslöser ist, muss dementsprechend auch 
eine zeitliche Diskretisierung erfolgen. Diese ist von dem Ansatz her analog zu der 
räumlichen Diskretisierung und erfolgt nach einem mehrstufigen Runge-Kutta-Verfahren [38]. 
Die gesuchte Lösung des stationären Problems erfolgt anschließend durch die Suche der 
stationären Lösung des so entstanden zeitabhängigen Systems. Zur Beschleunigung der 
Konvergenz der Lösung zu einem stationären Zustand werden von dem TAU-Code 
verschiedene Methoden unterstützt. Dazu zählen das Konzept lokaler Zeitschritte, 
verschiedene Algorithmen zur Glättung des Residuals sowie eine geometrische Multigrid-
Methode.  
Der TAU-Code kann durch das Prinzip lokaler Netzverfeinerung bzw. Netzadaption, 
beispielsweise an Verdichtungsstößen, die Genauigkeit einer Lösung erhöhen. Weiterhin 
unterstützt TAU die parallelisierte Berechnung komplexer Strömungsfälle. Mit dem C²A²S²E-
Cluster des DLR steht ein entsprechendes Rechensystem für stark parallelisierte 
Strömungsfälle zur Verfügung [39]. Für weiterführende Literatur bezüglich CFD sei auf [40] 
und [41] verwiesen. 
2.3 FEM-Analyse mit dem MSC NASTRAN-Code 
2.3.1 Grundlagen der Finite-Elemente-Methode 
Die Methode der finiten Elemente (FEM) ist ein leistungsfähiges Verfahren zur numerischen 
Lösung von Differenzialgleichungen, welche die Grundlage vieler physikalischer und 
technischer Probleme darstellen. Vor allem in der Strukturmechanik findet sich ein weites 
Anwendungsgebiet der FEM und durch die stetige Entwicklung und Einführung 
entsprechender Berechnungssoftware hat sich die FEM weit verbreitet. Mit Hilfe der FEM 
können auch auf komplexe Strukturen mathematische Modellierungen angewendet werden. 
Der dafür nötige Diskretisierungsschritt stellt das eigentliche Grundprinzip der FEM dar, 
wobei ein durch seine Komplexität nicht direkt berechenbares System durch Zerlegung in 
eine endliche Anzahl an Elementen idealisiert wird. Die Stellen an denen benachbarte 
Elemente miteinander verbunden sind, werden Knoten genannt. Für jedes Element kann 
dann für eine charakteristische Größe eine Differenzialgleichung aufgestellt werden. Bei 
Festigkeitsproblemen entspricht die charakteristische Größe einer Verschiebungsfunktion, 
für die ein problemgerechter Ansatz gewählt wird. Die Verschiebungsfunktion führt 
mechanisch deutbare Größen ein, die auch als Freiheitsgrade bezeichnet werden. So 
können pro Knoten bis zu sechs Freiheitsgrade auftreten: drei Verschiebungen zyx uuu ,,  in 
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die drei kartesischen Raumrichtungen und drei Verdrehungen zyx  ,,  um die zugehörigen 
Achsen. Die Art des Ansatzes hängt dabei von der Form und Umgebung des Elements ab. 
So müssen beim Übergang von einem Element zum nächsten bestimmte 
Stetigkeitsbedingungen erfüllt werden, um beispielsweise die Kontinuität eines Materials zu 
gewährleisten. Weiterhin muss die Ansatzfunktion das Kriterium der Starrkörperverschiebung 
erfüllen, d.h. es dürfen bei Starrkörperverschiebungen keine Verzerrungen der Elemente 
auftreten. Durch die Anwendung von Ansatzfunktionen an einzelnen Elementen spricht man 
bei der FEM auch von einem bereichsweisen numerischen Näherungsverfahren. 
Für linear-statische Probleme in der Strukturmechanik ergibt sich für die 
Gleichgewichtsbedingungen an einem Element folgende grundlegende Gleichung: 
 
 eee quΚ            (2.17) 
 
Darin sind eK  die Elementsteifigkeitsmatrix, eu  der Verschiebungsvektor der Elementknoten 
und eq  der in äquivalente Knotenkräfte umgerechnete Vektor der äußeren Lasten. Die 
Elementsteifigkeitsmatrix enthält wesentliche Material- und Geometriedaten. Durch 
Summierung aller Elementanteile entsteht das Gesamtgleichungssystem in der Form: 
 
 quK           (2.18) 
 
K  ist darin die Gesamtsteifigkeitsmatrix, u  der Vektor der Knotenverschiebungen und q  
der Lastvektor des Gesamtsystems. Dieses Gleichungssystem kann für das Gesamtsystem 
gelöst und daraus die Lösungen für jedes Element ermitteln werden.  
Das Gleichungssystem (2.18) berücksichtigt in dieser Form nur das statische Gleichgewicht 
eines Körpers. Ist der Lastvektor q  allerdings zeitabhängig und können Massenträgheits- 
und Dämpfungseffekte nicht vernachlässigt werden, ergibt sich das dynamische  Problem 
des Mehrmassenschwingers. Die resultierende Bewegungsgleichung eines 
Mehrmassenschwingers lautet: 
 
        tttt quKuDuM         (2.19)  
 
Mit M  Massenmatrix 
  tu  Beschleunigungsvektor 
 D  Dämpfungsmatrix 
  tu  Geschwindigkeitsvektor 
 
Statische und dynamische Berechnungen der Strukturmechanik sind die typischen 
Anwendungen der FEM. In beiden Fällen können durch Integration von Randbedingungen 
die unbekannten Verschiebungen durch numerisches Lösen der Gleichungssysteme (2.18) 
bzw. (2.19) berechnet werden. Aus den Verschiebungen wiederum können anschließend 
Dehnungen und Spannungen für jedes Element abgeleitet werden. Für die Dehnung ε  und 
die Verzerrung γ  gilt der Zusammenhang: 
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Die Spannungen beschreiben die innere Belastung eines Körpers und unterteilen sich in die 
Normalspannung σ  und die Schubspannung τ . In ihrer Gesamtheit beschreiben sie einen 
sogenannten Spannungszustand, der die folgenden drei Gleichgewichtsbedingungen erfüllen 
muss: 
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Die Beziehungen zwischen Dehnungen bzw. Verzerrungen und Spannungen werden über 
das Materialgesetz hergestellt. Für linear-elastisches Verhalten gilt das bekannte Hookesche 
Gesetz, welches allgemein eine Tensorgleichung aufstellt: 
 
 εCσ           (2.25) 
 
Für isentrope, homogene Materialien lautet es in Matrizenschreibweise: 
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Darin enthalten sind der Elastizitätsmodul E  und die Querkontraktionszahl  . Zusammen 
mit dem Schubmodul: 
 
   12
EG          (2.27) 
 
bilden diese drei Größen charakteristische, elastische Materialkonstanten. Für anisotrope 
Materialien ergeben sich entsprechende Materialkonstanten in Abhängigkeit von 
Raumrichtungen. 
 
    
 a) Balken     b) Dreieckiges Schalenelement 
   
 a) Viereckiges Schalenelement  b) Quader-Volumenelement 
Abbildung 2.2 Typische finite Elemente 
 
Die erläuterte Darstellung gilt allgemein für einen beliebigen drei-dimensionalen Körper in 
der Struktur- und Festkörpermechanik. Nach der Elastizitätstheorie kann die Dimensionalität 
des Problems auch verringert werden. Dementsprechend entstehen vereinfachte, ein- oder 
zwei-dimensionale Spannungszustände und es haben sich in der FEM verschiedene, finite 
Elemente, wie zum Beispiel Balken-, Schalen- oder Volumenelemente, siehe Abbildung 2.2, 
entwickelt. Für weiterführende Information wird auf entsprechende Literatur [42] [43] [44] 
verwiesen. 
2.3.2 Der MSC NASTRAN-Code 
Alle in dieser Arbeit vorgestellten Strukturberechnungen wurden mit dem FEM-Code MSC 
NASTRAN (Version r1-2007) [45] durchgeführt. NASTRAN bietet eine Vielzahl von internen 
Lösungsverfahren für verschiedene Anwendungen. Zu den Wichtigsten gehören die Statik 
(linear und nichtlinear), die Kinetik (linear und nichtlinear), die Modalanalyse und die 
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Thermische Analyse. Wie bei den meisten FEM-Programmen hat sich der Anwender nicht im 
Detail mit der Auswahl der Ansatzfunktionen und der Lösung der beschriebenen 
Gleichungssysteme auseinander zu setzen. Die Hauptaufgabe des Anwenders liegt in der 
Modellierung und Bereitstellung des Strukturproblems. Im Allgemeinen sind für eine 
Strukturberechnung mittels NASTRAN folgende grundlegende Schritte durchzuführen: 
 
 Überführung der Geometrie in ein FEM-Modell durch Diskretisierung in Knoten und 
Elemente 
 Definition von Elementdimensionen und Elementgruppen 
 Definition von Materialien und Verknüpfung mit Elementgruppen 
 Definition von Lastfällen und Randbedingungen 
 Numerische Berechnung 
 
NASTRAN als eigentlicher Strukturlöser kommt dabei im letzten Schritt zum Einsatz. Die 
Bereitstellung des NASTRAN-Inputs erfolgt über ASCII-Dateien, die entweder über Hilfs-
Software mit grafischer Oberfläche oder über manuelle Erstellung in einem Editor erzeugt 
werden müssen. Letztere Möglichkeit bietet sich sehr gut für Automatisierungs- und 
Optimierungsaufgaben an. Diese Inputdateien enthalten alle wichtigen Informationen über 
Knotenpositionen, Elementtypen, Elementeigenschaften, Materialdaten, Lastfälle usw. sowie 
generelle NASTRAN-Einstellungsparameter [46]. 
Neben den normalen statischen und dynamischen Berechnungen unterstützt NASTRAN die 
interne Anwendung von Topologie-, Massen- und Formoptimierung.  NASTRAN bietet damit 
ein leistungsfähiges Werkzeug zum Auffinden sowohl effizienter Entwurfskonzepte in frühen 
Entwurfsphasen als auch für detaillierte Entwurfslösungen in späteren Entwurfsphasen an 
[47]. Zur Lösung der strukturellen Optimierungsaufgaben werden hauptsächlich 
Gradientenverfahren, wie Verfahren der linearen und quadratischen Programmierung [48], 
MMFD (Modified Method of Feasible Directions) [49] sowie Kombinationsmöglichkeiten von 
speziellen Such- und Optimierungsstrategien nach [50] unterstützt. Es wird darauf 
hingewiesen, dass die erwähnte Strukturoptimierung mittles NASTRAN unabhängig von dem 
globalen Optimierungsprozess ist. Das heißt auch, dass unterschiedliche Designparameter 
verwendet werden. 
2.4 Das Subplex-Optimierungsverfahren 
2.4.1 Stand innerhalb der Optimierungsverfahren 
Im Folgenden wird auf das Optimierungsverfahren des globalen MDO-Prozesses 
eingegangen. Für das in dieser Arbeit vorgestellte Optimierungsproblem stehen 
grundsätzlich verschiedene Optimierungsverfahren zur Verfügung, wobei sich die wichtigsten 
Verfahren meist in eine der drei folgenden Gruppen einordnen lassen: 
 
 Gradientenverfahren 
 Evolutionäre Verfahren 
 Direkte Suchverfahren 
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Diese Verfahren unterscheiden sich in ihrem Lösungsansatz und Konvergenzverhalten. 
Gradientenverfahren, auch Verfahren des steilsten Abstiegs genannt, lösen ein 
Optimierungsproblem durch iteratives Aufsuchen von Näherungswerten. Ausgehend von 
einer Anfangsnäherung wird jede weitere Näherung durch die Bildung eines negativen 
Gradienten und anschließendem Abschreiten in dessen Richtung gesucht, bis keine 
Verbesserung mehr erzielt wird. Hauptanwendungsgebiet von Gradientenverfahren ist die 
Lösung linearer Gleichungssysteme. In der Praxis konvergieren Gradientenverfahren relativ 
schlecht, da der Betrag des Gradienten und der Suchschritt in der Nähe des Optimums sehr 
klein werden können. Gradientenverfahren sind sehr sensitiv auf lokale Minima und damit für 
rauschende Funktionen ungeeignet. Die Bildung der Gradienten hängt von den Dimensionen 
der Designparameter ab, so dass vor einer Optimierung eine Sensitivitätsanalyse der 
Designparameter notwendig ist. Es gibt verschiedene Unterverfahren der 
Gradientenverfahren. So kann beispielsweise durch die Anwendung konjugierter 
Gradientenverfahren das Konvergenzverhalten wesentlich verbessert werden. 
Optimierungsverfahren auf Basis genetischer bzw. evolutionärer Algorithmen haben als 
Vorbild die biologische Evolution. Dabei lässt sich der Optimierungsprozess auf lediglich drei 
biologische Grundprinzipien zurückführen: Mutation, Selektion und Rekombination. 
Ausgehend von einer zufällig generierten Population werden bestimmte Individuen durch 
definierte Gütekriterien bewertet und ausgewählt. Aus dieser Auswahl wird durch 
Veränderung und Kombination eine weitere Population einer neuen Generation erzeugt. 
Dieser fortwährende Vorgang erzeugt schließlich Individuen, die anfangs gestellten 
Anforderungen immer besser entsprechen. Mit Hilfe von evolutionären Verfahren können 
nicht analytisch lösbare und hoch-komplexe Probleme behandelt werden. Weiterhin kommen 
sie der Anforderung des Auffindens eines globalen Minimums am nächsten [51]. Ein Nachteil 
evolutionärer Verfahren ist in der Regel eine langsame Konvergenz aufgrund der Vielzahl 
der benötigten Funktionsaufrufe.   
Direkte Suchverfahren tasten den Parameterraum schrittweise ab. Dabei generiert die 
jeweilige Suchstrategie Änderungen in den Designparameter. Nach der Untersuchung der 
neuen Parameter wird entschieden, ob diese Änderung akzeptiert wird oder nicht. Direkte 
Suchverfahren eignen sich für nichtlineare und nicht-differenzierbare Zielfunktionen. Sie sind 
allerdings je nach der verwendeten Suchstrategie mehr oder weniger sensitiv auf lokale  
Minima. Die vorliegende Arbeit verwendet das Subplex-Verfahren nach [52]. Es ist ein 
Vergleichsverfahren und gehört in die Gruppe der direkten Suchverfahren für 
Optimierungsprobleme ohne Randbedingung. Im Gegensatz zu vielen anderen Verfahren 
sind die Gestalt und das Verhalten der Zielfunktion für Vergleichsverfahren wenig bis gar 
nicht relevant. Da sie meist nur Funktionswerte klassifizieren, werden sie wenig bzw. nicht 
durch rauschendes Funktionsverhalten beeinflusst und sind daher sehr gut für solche 
Funktionen geeignet. Konvergenz-Theorien über Vergleichsverfahren existieren kaum, 
dennoch hat sich ihre Anwendung in der Praxis bewährt [52]. Im Folgenden soll genauer auf 
die Verfahrensweise des Subplex-Verfahrens eingegangen werden. 
2.4.2 Die Subplex-Methodik 
Das Subplex-Verfahren ist eine Generalisierung des bekannten Nelder-Mead-Simplex-
Verfahrens (NMS), welches oft als das beste Verfahren zur Optimierung rauschender 
Zielfunktionen angesehen wird. Im Folgenden werden kurz die Grundlagen des NMS-
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Verfahrens erläutert. Für eine umfangreiche Abhandlung bezüglich des Subplex- und NMS-
Verfahrens wird auf die Literatur [52] verwiesen. 
Ein n -dimensionales Simplex entspricht einer konvexen Hülle aus 1n  Punkten. Somit 
kann ein zwei-dimensionales Simplex als Dreieck, ein drei-dimensionales Simplex als 
Tetraeder usw. angesehen werden. Während des NMS-Verfahrens bewegt sich ein Simplex 
durch den n -dimensionalen Parameterraum und verändert dabei sein Aussehen und Größe. 
Mit Annäherung an das Minimum verkleinert sich das Simplex immer weiter. Für die 
Bewegung im Parameterraum stehen vier Basisschritte zur Verfügung, die das Simplex nach 
einem Initialisierungsschritt durchführen kann. Diese bestehen aus Reflektion, Expansion, 
Kontraktion sowie Reduktion und sind exemplarisch für 2n  in Abbildung 2.3 dargestellt. 
Die konvexe Hülle wird darin durch das Dreieck hx , sx  und lx  gebildet. Die Eckpunkte hx  
und sx  repräsentieren den aktuellen höchsten Funktionswert, also das schlechteste 
Ergebnis, und den zweithöchsten Funktionswert. Der Eckpunkt lx  ist der derzeit beste 
Punkt. Der Punkt c  ist der Schwerpunkt des Simplex unter der Vernachlässigung des Punkts 
hx . Für den Punkt c  gilt daher: 
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Abbildung 2.3 Basissuchschritte des Nelder-Mead-Simplex-Verfahrens für n = 2 
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Der erste Simplex-Schritt ist immer eine Reflektion um c  von hx  zu rx , die das Simplex zu 
rx , sx  und lx  verändert. Ist rx  weder der neue beste Punkt, noch der neue schlechteste 
Punkt, erfolgt die nächste Reflektion. Ist rx  der neue beste Punkt, wird durch Expansion 
versucht, rx  weiter in dieser Richtung zu verschieben, was zu dem Punkt ex  führt. Ist rx  
dagegen der neue schlechteste Punkt, wird rx  oder hx  (der Punkt mit dem höchsten 
Funktionswert) entfernt und durch Kontraktion entsteht der Punkt cx . Falls cx  weiterhin der 
schlechteste Punkt ist, wird das Simplex in Richtung der besten Lösung reduziert. 
Anschließend erfolgt, wie im Fall der Expansion, wieder eine Reflektion. Diese Schrittfolgen 
werden bis zum Erfüllen bestimmter Abbruchkriterien wiederholt. Weiterhin lassen sich durch 
die NMS-Parameter  ,  ,   und   (siehe Abbildung 2.3) die Basisschritte gezielt 
beeinflussen und somit verschiedene NMS-Strategien realisieren. In dieser Arbeit wird die 
Standardbelegung  502501 .,,.,    benutzt. Durch die Durchführung der 
beschriebenen Basisschritte ist es möglich, lokale Minima zu umgehen, allerdings ist damit 
das Auffinden des globalen Minimums nicht zwangsläufig garantiert. Als wichtige 
Eigenschaften des NMS-Verfahren lassen sich zusammenfassen: 
 
 Sehr gut für rauschende Zielfunktionen geeignet 
 Ab einer Anzahl von Designparameter 5n  ineffizient 
 Ungenügendes Verhalten für nicht berechenbaren Funktionswerte  
 (Bei Minimierungen wird in der Regel ein sehr großer Funktionswert zugewiesen) 
 
Um die Vorteile des NMS-Verfahrens auch für Fälle mit einer höheren Anzahl an 
Designparametern anwendbar zu machen, wurde das Subplex-Verfahren entwickelt. Das 
Subplex-Verfahren teilt den Parameterraum in spezielle Unterräume ein, auf die jeweils das 
NMS-Verfahren angewendet werden kann. Die Unterräume werden separat durchsucht und 
es finden somit interne, lokale Optimierungsschritte statt. Jedes vollständige Durchlaufen 
aller Unterräume wird als Subplex-Zyklus bezeichnet. 
Es ergeben sich dadurch neue Verfahrensparameter, wie die maximale Anzahl an 
Designparametern in den Unterräumen maxsubpn ,, , die nach den Schlussfolgerungen aus dem 
NMS-Verfahren fünf nicht überschreiten sollte. Weiterhin wird ein Skalierungswert 1s  
eingeführt, der die maximal erlaubten Änderungen der Designparameter in jedem Schritt 
reduziert und damit eine Einstellung zwischen Schnelligkeit und Suchraumgröße bietet. 
Durch die Einteilung in Unterräume ähnelt das Subplex-Verfahren anderen Methoden, die in 
jeder Iteration Suchrichtungen bestimmen und diese in Richtung größter Verbesserung 
absuchen. Aber anstatt der Suchrichtungen werden die Parameterunterräume bestimmt, 
wobei der größte mögliche Fortschritt idealerweise durch die Parameter des ersten 
Unterraumes erfolgt. Im ersten Iterationsschritt werden daher die Unterräume durch die 
Beträge der maximal erlaubten Änderungen der Parameter bestimmt. Nach jedem Subplex-
Zyklus werden diese Unterräume abhängig von der erzielten Verbesserung neu eingeteilt, so 
dass mit der Zeit die positiv einflussreichsten Parameter automatisch in den ersten 
Unterraum wandern. Die Anzahl der Parameter pro Unterraum muss dabei nicht konstant 
sein, ist aber nie größer als maxsubpn ,, . Das Arrangieren der Designparameter in Unterräumen 
ist das wesentliche Merkmal des Subplex-Verfahrens. 
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 a) Optimierungsproblem 
 
 
 
 
 b) Zielfunktionsverläufe der benutzten Optimierungsverfahren 
 
Abbildung 2.4 Subplex im Vergleich mit verschiedenen Optimierungsverfahren 
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In Abbildung 2.4 sind die Resultate und Verläufe verschiedener Optimierungsstrategien 
einer einfachen aerodynamischen Optimierung an einer zwei-dimensionalen, 
rotationssymmetrischen Flugkörperspitze demonstriert. Das Optimierungsproblem ist in Teil 
a) der Abbildung 2.4 dargestellt. Für die Parametrisierung der Geometrie wird das in Kapitel 
2.1 vorgestellte Verfahren auf Basis von NURBS-Kurven angewendet. Zur Lösung des 
Optimierungsproblems wurden ein konjugiertes Gradientenverfahren mit zentralen finiten 
Differenzen (Congra-C) und vorwärts gerichteten Differenzen (Congra-F), ein evolutionäres 
Verfahren (Differential Evolution) sowie zwei direkte Suchverfahren (Nelder-Mead-Simplex, 
Subplex) untersucht und miteinander verglichen. 
Es zeigt sich, dass die konjugierten Gradientenverfahren sehr schnell konvergieren, die 
Variante auf Basis vorwärts gerichteten Differenzen allerdings nicht das globale Minimum 
findet. Die größte Verbesserung in der Zielfunktion wird durch das evolutionäre Verfahren 
erzielt. Die benötigte Iterationszahl dafür ist allerdings sehr hoch. Das ursprüngliche Nelder-
Mead-Simplex-Verfahren kann in diesem Fall nicht die gewünschte Verbesserung erbringen. 
Das Subplex-Verfahren zeichnet sich sowohl durch sehr gute Verbesserung der Zielfunktion 
und schnellem Konvergenzverhalten aus. Auch im Hinblick auf die Anwendbarkeit auf 
rauschende Zielfunktionen, wie sie bei komplexen Optimierungsanwendungen zu erwarten 
sind, ist es daher bestens geeignet, als Optimierungsverfahren für den MDO-Prozess dieser 
Arbeit eingesetzt zu werden. 
Abschließend können für das Subplex-Verfahren folgende wichtige Eigenschaften 
festgehalten werden: 
 
 Durch die Anwendung des NMS-Verfahrens in den Unterräumen sehr gut für 
rauschende Funktionen geeignet 
 Für beliebige Anzahl an Designparametern geeignet 
 Durch die Anwendung eines Skalierungswertes auf den Designparametervektor pro 
Subplex-Zyklus ist ein Konvergenzverhalten gewährleistet 
 Relativ schnelles Konvergenzverhalten (nach ca. 3-5 Subplex-Zyklen) 
 Bietet Kompromiss zwischen Schnelligkeit und Auffinden globaler Minima 
 Zeigt stabiles Verhalten für nicht berechenbare Funktionswerte, wenn dies nicht in 
einer längeren Folge auftritt 
2.5 Die Breguet-Reichweitenformel 
Ein wichtiger Leistungsparameter von Flugzeugen in der Entwurfsphase ist die zu 
erwartende Reichweite. Die Reichweite hängt von mehreren Faktoren, wie der 
aerodynamischen Leistung, der Antriebsleistung und den Systemmassen ab. Besonders in 
multidisziplinären Optimierungsprozessen bietet es sich daher an, die Bewertung der 
einzelnen untersuchten Konfiguration auf Basis der Reichweite vorzunehmen. Dennoch ist 
zu beachten, dass in der Realität die Flugstrecken meist vorgegeben sind und wirtschaftliche 
Aspekte nicht in der Reichweitenbestimmung erfasst werden.  
Da in der vorliegenden Arbeit ein MDO-Prozess zum Vorentwurf eingesetzt wird und an 
erster Stelle die Auslegung eines Hyperschall-Transportflugzeuges erfolgen soll, ist die 
Beschreibung der Zielfunktion des Optimierungsprozesses mit Hilfe der Reichweite 
ausreichend. Als Ausgangspunkt der Reichweitenbestimmung dient die Breguet-
Reichweitenformel: 
 26
 
 
e
a
W
A
s
B m
m
C
C
b
vR ln          (2.29) 
 
Sie beschreibt die zurückgelegte Wegstrecke eines Flugzeuges mit der Geschwindigkeit v , 
dem Auftriebsbeiwert AC , dem Widerstandsbeiwert WC , dem spezifischen 
Treibstoffverbrauch sb  sowie der Ausgangsmasse am  und der Endmasse em . Da sich die 
Breguet-Reichweite anhand einer konstanten Geschwindigkeit ergibt, wird für v  in der Regel 
eine mittlere Reisegeschwindigkeit rfv  eingesetzt. 
Die Breguet-Reichweite kann nach [53] wie folgt hergeleitet werden. Für eine Änderung einer 
Strecke sowie dem Treibstoffmassenfluss in Abhängigkeit der Zeit gilt: 
 
 dtvdR           (2.30) 
 
dt
dm
dt
dmm trtr          (2.31) 
 
Für eine zurückgelegte Wegstrecke ergibt sich dann: 
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m
vdR
tr
          (2.32) 
 
Die Einführung des spezifischen Treibstoffverbrauchs in Abhängigkeit des Schubes S  und 
Integration in Gleichung (2.32) führt zu: 
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gmb trs           (2.33) 
 dm
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gvdR
s

         (2.34) 
 
Für stationären Horizontalflug gilt weiterhin das Kräftegleichgewicht zwischen Auftrieb und 
Gewichtskraft bzw. Schub und Widerstand: 
 
 gmA           (2.35) 
 WS            (2.36) 
 
Unter zu Hilfenahme von: 
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S
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W
          (2.37) 
 
und Einführung des Auftriebs- und Widerstandsbeiwertes: 
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ergibt sich schließlich: 
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Verschiedene Flugzustände können nun betrachtet werden. Die einfachste Integration von 
Gleichung (2.40) basiert auf der Annahme, dass der Auftrieb sowie die Geschwindigkeit 
konstant sind. Dieser Ansatz führt zu der weiter oben angegebenen Reichweitenformal nach 
Breguet. Aufgrund der Herleitung und der getroffenen Annahmen ist es sinnvoll, die Breguet-
Reichweite für Missionsabschnitte in denen die Geschwindigkeiten als nahezu konstant 
angenommen werden kann, wie beispielsweise dem Reiseflug, zu nutzen. Aus der Annahme 
eines konstanten Auftriebsbeiwertes während der zurückgelegten Wegstrecke folgt, dass 
sich die atmosphärische Dichte proportional zur Flugzeugmasse verhalten muss. Daher 
muss dass Flugzeug bei sinkender Masse durch Treibstoffverbrauch während dieses 
Streckenabschnitts steigen. Die Flughöhe kann näherungsweise bestimmt werden [53]: 
 
  m


  4
0
141900 
H       (2.41) 
 
Für die Höhenzunahme in Abhängigkeit der Dichte bzw. der Massen gilt dann: 
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Eine weitere Variante der Integration von Gleichung (2.40) wäre beispielsweise unter der 
Annahme konstanter Geschwindigkeit und Flughöhe gegeben. Dann muss sich der 
Auftriebsbeiwert proportional zur Masse verhalten, so dass die Auftriebsproduktion während 
des Fluges verringert werden müsste. Die Zunahme der Flughöhe während des Reisefluges 
wie nach dem Breguet-Ansatz hat den Vorteil der Verringerung des dynamischen Druckes 
und damit des aerodynamischen Widerstands. Dieser Aspekt wird mit zunehmender 
Machzahl verstärkt, so dass allgemein die Reiseflughöhen von Überschall- und 
Hyperschallflugzeugen bei viel größeren Höhen als bei Unterschall-Flugzeugen zu finden 
sind. Wie Gleichung (2.43) aber zeigt, nimmt die Zunahme der Flughöhe während des 
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Reiseflugs mit größeren Anfangshöhen bei sonst gleichen Bedingungen schnell ab. Bei 
integrierten Hyperschall-Konfigurationen ist weiterhin der Einfluss auf den Triebwerks-
Luftmassenstrom zu beachten, der von der Atmosphärendichte und somit der Flughöhe 
abhängig ist.    
Die Breguet-Reichweitenformel hat ihren Ursprung in der Reichweitenbestimmung von 
Unterschall-Flugzeugen. Die aerodynamische Leistung kann hierbei entweder experimentell 
oder numerisch bestimmt werden, wobei der Einfluss der Triebwerke auf Auftrieb und 
Widerstand vernachlässigbar gering ist und daher zur Bestimmung der Aerodynamik meist 
Flügel-Rumpf-Konfigurationen ausreichend sind. Danach können passende Triebwerke aus 
existierenden Modellreihen ausgewählt werden. Für integrierte Hyperschall-Konfiguration 
ergibt sich jedoch ein Problem. Die Breguet-Reichweiteformel basiert auf einer strikten 
Trennung zwischen aerodynamischer Leistung und Antriebsleistung. Für ihre Lösung wird 
das gleichzeitige Wissen von dem Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand und dem 
spezifischen Treibstoffverbrauch vorausgesetzt. Bei Hyperschall-Konfigurationen mit stark 
integriertem Triebwerk kann die aerodynamische Leistung nicht ohne laufendes Triebwerk 
bestimmt werden. Die Kräfte, die auf den Triebwerkseinlauf und die Düse wirken, können 
nicht vernachlässigt werden und müssen in einer globalen Kräftebilanz berücksichtigt 
werden. Die ausreichende Simulation der Kräftebilanz innerhalb des MDO-Prozesses ist ein 
wichtiger Punkt dieser Arbeit und wird in den Kapiteln 4.2.3 und 4.2.6 detailliert vorgestellt. 
Durch die vorangegangenen Überlegungen ist es kaum möglich, allgemein gültige 
Triebwerksdaten für Hyperschallantriebe zu erstellen und sie stehen daher auch nicht in der 
Form wie im Unterschallbereich zur Verfügung. Triebwerksdaten für Staustrahl-Triebwerke 
beispielsweise müssen eng mit dem Aufbau der Hyperschall-Konfiguration gesehen werden. 
Die in dieser Arbeit benutzten Daten, speziell für die Brennkammer, wurden innerhalb des 
ATLLAS-Projekts erstellt und zur Verfügung gestellt. Die erwähnten Problematiken bezüglich 
Hyperschallantriebe müssen in dem Optimierungsprozess ausreichend berücksichtigt 
werden und werden an entsprechender Stelle detaillierter erläutert. Weiterhin gilt es daher in 
dieser Arbeit, die Anwendbarkeit der Breguet-Reichweitenformel für Hyperschall-
Anwendungen aufzuzeigen. 
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3 Genereller Aufbau des MDO-Prozesses 
In den folgenden Unterkapiteln werden der Aufbau und die Funktionsweise des MDO-
Prozesses erläutert. Dabei werden zunächst allgemein die Hintergründe, die Anforderungen 
und die Herangehensweise an den MDO-Prozess aufgezeigt. Danach werden die einzelnen 
Teilgebiete und ihre Integration in den Gesamtprozess detailliert beschrieben. Dieses Kapitel 
beschränkt sich zunächst auf prozesstechnische Thematiken, die zur erfolgreichen 
Durchführung des Gesamtprozesses zwingend notwendig sind. 
3.1 Anforderungen, Strategie und genereller Aufbau 
Der vorgestellte MDO-Prozess besteht aus zwei wesentlichen Anteilen. Auf der einen Seite 
findet man das multidisziplinäre Analyse- und Optimierungswerkzeug sowie auf der anderen 
Seite die spezifische Hyperschall-Anwendung. Idealerweise sind diese beiden Teile klar 
trennbar. Das MDO-Werkzeug lässt sich wiederum in zwei Bereiche einteilen, erstens in ein 
Verfahren zur multidisziplinären Analyse (MDA) und zweitens in den eigentlichen 
Optimierungsalgorithmus (OA). Die Anbindung des MDA-Verfahrens an den 
Optimierungsalgorithmus erfolgt innerhalb einer geeigneten Software-Umgebung, die im 
Folgenden auch als MDO-Umgebung bezeichnet wird.  
Das MDA-Verfahren kann somit einerseits nur zur Analyse einer bestimmten Konfiguration 
benutzt werden. Anderseits kann es mit dem Optimierungsalgorithmus zusammengeschaltet 
werden, um es in einem Optimierungszyklus bis zum Erfüllen einer vorgegebenen 
Abbruchbedingung zu betreiben. Dieser generalisierte Optimierungsprozess ist in Abbildung 
3.1 abgebildet. 
  
 
Abbildung 3.1 Genereller Aufbau und Ablauf eines multidisziplinären 
Optimierungsprozesses 
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Das MDA-Verfahren liefert nach anfänglicher Eingabe eines Designparametervektors p  
immer einen Zielfunktionswert  pZ . Der Zielfunktionswert wiederum wird anschließend von 
dem Optimierungsalgorithmus ausgewertet und es wird ein Vektor mit neuen Werten von 
Designparametern erstellt. Da im Folgenden immer von einem Minimierungsproblem 
ausgegangen wird, kann jeder Optimierungszyklus k  als erfolgreich betrachtet werden, für 
den folgende Bedingung erfüllt ist: 
 
    initk ZZ pp          (3.1) 
 
Die spezifische Anwendung gibt Anforderungen und Randbedingungen vor und stellt alle 
nicht in dem MDA-Verfahren ermittelten Systemgrößen sowie optional eine 
Ausgangskonfiguration zur Verfügung. Dies gilt allgemein für jeden Optimierungsprozess. 
In der Praxis stehen verschiedene Optimierungsalgorithmen, wie Gradienten-  oder direkte 
Suchverfahren, zur Verfügung und sind teilweise bereits in softwaregestützten 
Optimierungsumgebungen verfügbar. In dieser Arbeit wird für die Anbindung des 
Optimierungsalgorithmus das kommerzielle Programm SYNAPS POINTER PRO (SPP)  [54] 
verwendet. SPP stellt eine visuelle Entwicklungsumgebung für Optimierungsprobleme zur 
Verfügung. Es enthält bereits standardmäßig verschiedene Optimierungsverfahren. Weitere 
Optimierungsverfahren, wie zum Beispiel das Subplex-Verfahren, wurden intern am DLR 
integriert. SPP übernimmt das Lesen von Zielfunktionswerten, das Schreiben von 
Designparametern sowie die Ausführung des Optimierungsalgorithmus. Der Anwender muss 
dem SPP-Programm die Zielfunktionswerte bereitstellen. Dies geschieht durch das 
angesprochene MDA-Verfahren. Aufgrund des hohen Komplexitätsgrades und speziellen 
Anforderungen der jeweiligen Anwendung stehen kommerzielle Programme für 
multidisziplinäre Analysen allerdings bisher nicht zur Verfügung. Daher gilt die Konzentration 
bei der Entwicklung des MDO-Prozesses vorrangig der Entwicklung eines geeigneten MDA-
Verfahrens zur Untersuchung von Hyperschall-Konfigurationen. 
Im Allgemeinen können für die multidisziplinäre Betrachtung und Optimierung eines 
Hyperschall-Flugzeuges  folgende relevante Teilgebiete charakterisiert werden: 
 
 Geometriebeschreibung 
 Antriebsintegration 
 Antriebseffizienz 
 Aerodynamische Leistung 
 Strukturauslegung  
 Massenbudget 
 Berücksichtigung flugmechanischer Aspekte 
 Berücksichtigung thermischer Aspekte 
 Missionsverlauf 
 
Die Teilgebiete unterteilen sich meist selbst wieder in verschiedene Unterdisziplinen und 
können meist nicht in ihrer Gesamtheit und Komplexität in einem Entwurfsprozess 
berücksichtigt werden. Deshalb müssen die wichtigsten Aspekte jedes Teilgebietes extrahiert 
und in geeigneter Weise zusammengeführt werden, so dass eine sinnvolle Formulierung 
einer Zielgröße erfolgen kann. Die Formulierung der Zielgröße bzw. Zielfunktion hat Einfluss 
auf den Aufbau und die Komplexität des MDA-Verfahrens. Mit zunehmender Anzahl der 
betrachteten Teilgebiete wird eine rein physikalische Formulierung der Zielfunktion immer 
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schwieriger. Daher müssen alternative Beschreibungen gefunden werden, die ein sinnvolles 
Zusammenführen der einzelnen Teilaspekte des MDO-Prozesses gewährleisten.  
Die grundsätzliche Benutzung der Breguet-Reichweite als zu bewertende Leistungsgröße 
des MDO-Prozesses, wie sie auch bei Unterschall-Konfigurationen zum Einsatz kommt, 
wurde im ATLLAS-Projekt festgelegt. Die Breguet-Reichweitenformel berücksichtigt 
aerodynamische Leistung, Antriebseffizienz und Massenverhältnisse einer Konfiguration und 
verknüpft damit bereits mehrere wichtige Teildisziplinen eines Hyperschall-Flugzeuges. Zur 
vollständigen Beschreibung der Zielfunktion wird ein Verfahren eingeführt, womit sich 
zusätzliche Konfigurationsparameter in die Zielfunktion integrieren lassen. Da sich diese 
Parameter als Randbedingungsproblem formulieren lassen, können sie als sogenannte 
Bestrafungsfunktionen integriert werden. Eine Zielfunktion besteht demnach aus einer 
physikalischen Formulierung einer Leistungsgröße sowie einer gewissen Anzahl von 
Bestrafungsfunktionen. Die genaue Integration der Breguet-Reichweiteformel mit 
Bestrafungsfunktionen zu einer Zielfunktion sowie damit verbundene Problematiken werden 
in einem eigenen Kapitel erläutert.  
 
 
Abbildung 3.2 Verschiedene Analyseketten innerhalb des MDA-Verfahrens 
 
Der generelle Aufbau des MDA-Verfahrens entspricht einer Arbeitskette, bei der 
verschiedene Teilaufgaben durchzuführen sind. Für die Gestalt der Arbeitskette sind 
verschiedene Formen denkbar, die sich einerseits durch verschieden hohe Entwicklungs- 
und Berechnungskosten sowie anderseits durch den Genauigkeitsgrad der Ergebnisse 
unterscheiden. Aufgrund der anfangs gestellten Ziele, höherwertige Verfahren wie FEM und 
CFD einzusetzen sowie mehrere Missionspunkte zu berücksichtigen, und gleichzeitig 
akzeptable Berechnungszeiten zu gewährleisten, wird in dieser Arbeit ein sequenzieller 
Ansatz für die Gestalt der Arbeitskette gewählt. Das bedeutet, dass innerhalb einer 
multidisziplinären Analysekette keine Iterationsschleifen zwischen verschiedenen 
Teildisziplinen erfolgen. Es können aber innerhalb eines Teilgebietes Iterationsschleifen 
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auftreten, wie zum Beispiel die Durchführung einer internen Strukturoptimierung, die auf kein 
anders Teilgebiet zurückgreift. In Abbildung 3.2 ist die Idee des sequenziellen Ansatzes 
vereinfacht dargestellt. Dieser Ansatz wird dem multidisziplinären Grundprinzip gerecht, dass 
die betrachteten Teilgebiete ihre Problemstellungen größtenteils selbstständig formulieren 
und lösen können. Zur Verdeutlichung ist eine weiterer Ansatz in Abbildung 3.2 dargestellt, 
der ein interdisziplinäreres, aber teureres Prinzip zeigt. Darin wird die Aerodynamik-
Gewichts-Bilanz iterativ durch eine innere Iterationsschleife gelöst.  
Das MDA-Verfahren besitzt einen modularen Aufbau, wobei jedem Teilgebiet mindestens ein 
Modul zugeordnet werden kann. So existiert beispielsweise ein Modul für die komplette 
Geometriegenerierung während für die aerodynamische Analyse separate Module für 
Netzgenerierung und numerische Strömungslösung implementiert sind. Der modulare 
Aufbau erleichtert einerseits die Zuordnung von Unterverfahren und es können einzelne 
Module relativ leicht zugefügt, entfernt, ersetzt oder modifiziert werden. Gleichzeitig wird der 
Datenstrom geregelt. Weiterhin ist der MDO-Prozess nicht von den einzelnen Verfahren 
abhängig und es kann z.B. in Zukunft eine FEM-Verfahren durch ein anderes ausgetauscht 
werden.  
Soweit es möglich ist, können die Module mit verschiedenen Input-Parametern angesteuert 
werden. Dadurch können verschiedene Flugbedingungen wie Trans- oder Hyperschall 
berücksichtigt werden. Für die Analyse von integrierten Hyperschall-Konfigurationen hat 
dieser Unterschied in den Strömungsbedingungen hauptsächlich Einfluss auf die 
Behandlung des Triebwerks. So sind die geometrischen und physikalischen Änderungen für 
verschiedene Treibwerksmodi der unterschiedlichen Missionspunkte in den entsprechenden 
Modulen berücksichtigt. 
Die Hauptanforderung an jedes Modul ist die Automatisierung der Modulaufgabe, d. h. es 
müssen beispielsweise automatisierte Netzgenerierungen oder selbstständige CFD-
Rechnungen durchgeführt werden. Ohne diese Automatisierung ist ein komplexer MDO-
Prozess nicht in einer akzeptablen Zeitspanne durchführbar. Die praktische Umsetzung der 
Automatisierung aller beteiligten Unterprozesse kann als die größte Herausforderung 
während der Entwicklung des MDA-Verfahrens herausgestellt werden.  
Die Anforderungen an den MDO-Prozess lassen sich entweder einem Hyperschall- oder 
einem generellen Optimierungsanforderung zuordnen. So ist beispielsweise aus der Sicht 
der Anwendung die Einlauf- und Düsenströmung des Triebwerks abhängig vom Flugzustand 
in den CFD-Rechnungen berücksichtigt. Das erfüllt die Anforderung der genaueren 
Bestimmung der auftretenden Kräfte an der Hyperschall-Konfiguration. Anderseits wurden 
Verfahren zur allgemeinen Geschwindigkeitssteigerung des MDO-Prozesses integriert, wie 
z.B. eine modulare CFD-Netzgenerierung oder die parallelisierte Ablaufsteuerung von 
Teilprozessen und Modulen. 
Alle Module sind in eine neu entwickelte MDO-Umgebung integriert, die Teilaufgaben, wie 
das Ausführen, Steuern und Überwachen von einzelnen Modulen, Datenaustausch und 
Datenkonvertierung sowie Maschinen- und Netzwerkkommunikation, übernimmt. Weiterhin 
wird der MDO-Prozess durch die Anbindung der bereits erwähnten Optimierungssoftware 
SPP innerhalb der MDO-Umgebung vervollständigt. Neben neu entwickeltem Quellcode für 
die MDA-Module und die MDO-Umgebung, basierend auf den Programmiersprachen Python 
und C++, wird ebenfalls kommerzielle und wissenschaftliche Software eingesetzt. 
Abschließend lassen sich die Hauptanforderungen an den MDO-Prozess wie folgt 
zusammenfassen: 
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Berücksichtigung hyperschall-relevanter Thematiken 
 Formulierung einer Zielfunktion, die alle Teildisziplinen ausreichend verknüpft 
 Berücksichtigung von Transschall- und Hyperschall-Strömungsbedingungen 
 Antriebsintegration in der CFD-Analyse und Kräftebilanz 
 
Berücksichtigung optimierungsrelevanter Thematiken 
 Automatisierung aller Teilprozesse 
 Einhaltung akzeptabler Berechnungszeiten 
 Einhaltung vorgegebener Genauigkeiten 
3.2 Überblick der MDA-Module 
Als MDA-Module werden klar abgrenzbare Teilgebiete der multidisziplinären Analyse wie 
Geometriegenerierung oder CFD-Analyse definiert. Alle Module benötigen einen bestimmten 
Input und erzeugen in einem modulspezifischen Prozess einen Output, der entweder die 
aktuelle Konfigurations-Datenbank aktualisiert bzw. erweitert oder Zwischenergebnisse für 
nachfolgende Module erzeugt. Jedes Modul wird durch ein Python-Modulskript repräsentiert. 
Dieses Modul-Skript bietet Zugang zu den Modulfunktionen. Die Modulfunktionen sind primär 
in Python geschrieben. Einige rechenintensive Funktionen werden über C++-Klassen zur 
Verfügung gestellt. Im Folgenden werden die Hauptmodule sowie deren Aufgabe und 
Funktion innerhalb der MDA-Kette vorgestellt. 
3.2.1 Geometriemodul 
Eine Grundlage für die erfolgreiche Durchführung des Optimierungsprozesses ist die 
parametrisierte Beschreibung der Flugzeuggeometrie. Durch diese Parametrisierung ist es 
später möglich geometrische Designparameter für die Optimierung zu definieren. 
Kommerzielle CAD-Software ist meist sehr gut geeignet, um detaillierte und bekannte 
Geometrien zu beschreiben, ist aber teilweise in der parametrisierten Beschreibung dieser 
Geometrien sowie im nicht-interaktiven Umgang  mit diesen beschränkt. Aufgrund dieser 
Tatsache wurde ein eigenes Geometriewerkzeug entwickelt, welches die vollständige 
Parametrisierung komplexer Geometrien erlaubt und eine flexible Kontrolle des 
Geometriegenerierungs-Prozesses bereitstellt.  
Das Geometriewerkzeug basiert auf der Geometriebeschreibung durch drei-dimensionale 
Kurven, die durch eine Anzahl von Raumpunkten beschrieben wird. Neben einige 
Standardkurven wird vor allem die Kurvenbeschreibung mittele NURBS unterstützt. Der 
Ansatz auf Basis von NURBS-Kurven ist in [55] für die Optimierung einer zwei-dimensionale 
Nasenspitze vorgestellt und wird in der vorliegenden Arbeit auf drei-dimensionale 
Anwendungen erweitert. Die Grundlagen der Erzeugung von NURBS-Kurven wurden bereits 
in Kapitel 2.1 beschrieben. NURBS-Kurven bieten eine flexible Möglichkeit Geometrien 
beliebiger Komplexität darzustellen. Jede NURBS-Kurve wird nach Vorgabe einer gewissen 
Anzahl von Kontrollpunkten und der gewünschten Anzahl diskreter Kurvenpunkte icpn ,  
erzeugt. Aufgrund der speziellen NURBS-Eigenschaften ist der Abstand zwischen zwei 
benachbarten diskreten Kurvenpunkten nicht konstant, sondern die Kurvenpunkte 
konzentrieren sich in den Kurvenkrümmungen. Diese an sich positive Eigenschaft kann sich 
aber in der weiteren Bearbeitung der Geometriedaten als nachteilig erweisen. Vor allem bei 
 34
der CFD-Netzgenerierung hat sich gezeigt, dass Kurven mit konstanten Punktabständen 
qualitativ hochwertigere CFD-Netze liefern. Daher wird ein boolescher Parameter eingeführt, 
der es erlaubt, NURBS-Kurven mit konstanten Punktabständen zu berechnen. Dabei 
verringert sich jedoch die Genauigkeit von Kurvenkrümmungen und sollte daher nur 
zusammen mit einer ausreichend hohen Anzahl diskreter Kurvenpunkte verwendet werden. 
 
 
      
a) 3 x 4 Kontrollpunkte         b) Kontrollkurven in i-Richtung 
      
c) Finale NURBS-Kurven in j-Richtung      d) Interpretation als Fläche mit i·j Punkten 
Abbildung 3.3 3D-Flächengenerierung mittels NURBS-Kurven 
 
Definiert man mindestens vier Kontrollpunkte, können die Kurventangenten am 
Kurvenanfang und -ende gezielt und unabhängig voneinander gesteuert werden (vgl. Kapitel 
2.1). Ordnet man mehrere, ähnlich geformte Kurven nebeneinander im Raum an, bilden sie 
eine Schar von Kurven in i-Richtung. Die so entstandenen Kurvenpunkte können wiederum 
als Kontrollpunkte für neue NURBS-Kurven genutzt werden, um insgesamt icpn ,  Kurven in j-
Richtung zu erzeugen. Die Kurven in j-Richtung sind jeweils durch jcpn ,  Kurvenpunkte 
beschrieben. Diese zweite Kurvenschar kann anschließend als eine Fläche bestehend aus  jcpicp nn ,,   diskreten Punkten interpretiert werden. Dieser Vorgang ist in Abbildung 3.3 
dargestellt. Die Basis für die Parametrisierung der Fläche, und damit später für die gesamte 
Geometrie, liefern die Koordinaten der zu Grunde liegenden Kontrollpunkte der Kurvenschar 
in i-Richtung. 
Zur Beschreibung komplizierter Geometrien bietet das Geometriewerkzeug die Möglichkeit 
Hilfskurven zu generieren, die anschließend durch Verschiebung, Trennung, Projektion oder 
anderer geometrischer Grundprozesse als Ausgangspunkt zur Erzeugung der 
Kurvenscharen bzw. Flächen dienen. So werden beispielsweise die Kontrollpunkte in 
Abbildung 3.3 a) durch Skalierung und Translation von Ausgangspunkten erzeugt. Die 
Geometrie besteht in der Regel aus mehreren Flächen, wobei meist die Randkurven von 
existierenden Flächen als Grundlage für neue Flächen dienen. Dadurch lassen sich 
wasserdichte Übergänge zwischen Flächen realisieren, was beispielsweise für eine spätere 
CFD-Netzgenerierung notwendig ist.  
i j 
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Weiterhin verzichtet die Geometriegenerierung auf die Berechnung von Schnittkurven, wie 
es in anderen Verfahren meist üblich ist. Stattdessen wird der Ansatz verfolgt, dass 
Übergangskurven, wie zum Beispiel beim Rumpf-Flügel-Übergang in Form eines Profils, 
vorgegeben werden. Diese Übergangskurven bilden Randkurven zur Flächenerzeugung. Bei 
einem Rumpf-Flügel-Übergang können somit Flächen in Rumpf- sowie Flügelrichtung 
angeschlossen werden. Die Übergangskurven bieten sich als Teil der Parametrisierung an 
und es ist gewährleistet, dass immer eine gültige Geometrie erzeugt wird. Dies ist bei 
Verfahren mit Schnittkurvenberechnung nicht immer gewährleistet.   
Die parametrisierte Geometriegenerierung basiert also auf einer reihenfolgeabhängigen 
Erzeugung von einzelnen Flächen, wobei es wichtig ist, dass die logische Anordnung 
zueinander konstant bleibt. Das bedeutet, dass Flächengrenzen immer identisch zugeordnet 
bleiben, sie können aber im kartesischen Raum verschoben oder rotiert werden. Wie bereits 
erwähnt sind einige geometrische Grundoperationen wie Skalieren, Verschieben, Rotieren, 
Trennen, Zusammenfügen und Projektionen von Kurven oder Flächen in das 
Geometriewerkzeug integriert. Geometrische Parameter werden entweder direkt durch die 
drei Raumkoordinaten der Kontrollpunkte oder über Funktionsgrößen, z.B. Skalierungsfaktor 
oder Translationsvektor, definiert und können in einer Parameterdatei angegeben werden. 
Der komplette Geometrieprozess wird über Python-Skripte definiert, gesteuert und 
ausgeführt. Nach dem Einlesen der Parameterdatei wird die Geometrie nach einer 
spezifischen Definition generiert. Diese Definition muss vom Benutzer vorgegeben werden 
und ist in der Regel vom jeweiligen Anwendungsfall abhängig. Besteht die Geometrie aus 
mehreren Zonen, wird überprüft, ob sich Parameter in der entsprechenden Zone geändert 
haben. Nur bei einem positiven Test wird die Geometrie dieses Moduls neu generiert. Die 
eigentlichen NURBS-Routinen sind in C++ geschrieben und können innerhalb der 
Geometrie-Skripte aufgerufen werden. 
3.2.2 CFD-Netzgenerierungsmodul 
Zu einer notwendigen Vorarbeit jeder numerischen aerodynamischen Untersuchung gehört 
die Generierung eines diskretisierten Rechennetzes. Weiterhin gilt als ein Ziel des 
Optimierungsprozesses die Erfassung des Einflusses globaler Geometrieänderungen. Daher 
muss der CFD-Netzgenerierungsprozess in der Lage sein, alle geometrischen Änderungen 
abzubilden und nach einem Geometrie-Update automatisch aktualisierte Raumnetze zur 
Verfügung zu stellen. Für die CFD-Netzgenerierung stehen prinzipiell zwei Methoden zur 
Wahl, die Netzdeformation oder die Neuvernetzung. Bei der Netzdeformation werden 
oberflächennahe Knoten eines gegeben Netzes gemäß neuer Geometrievorgaben 
verschoben, so dass Anzahl und Indizierung der Knoten konstant bleiben. Netzdeformation 
benötigt einerseits geringeren Zeitaufwand, kann aber andererseits in der Regel nur geringe 
Geometrieänderungen erfassen. Größerer Geometrieänderungen müssen durch eine 
Neuvernetzung der jeweiligen Konfiguration aktualisiert werden und es ergibt sich der 
Nachteil eines erhöhten Rechen- und Zeitaufwands. Da der MDO-Prozess auf die 
Gesamtkonfiguration ausgelegt ist und das Ausmaß der geometrischen Änderungen nicht 
vorhersagbar ist, wird im Folgenden die Methode der Neuvernetzung favorisiert. Für die 
Netzgenerierung wird der kommerzielle hybride Netzgenerator CENTAUR [56] verwendet. 
Mit CENTAUR ist es möglich, oberflächennahe Regionen mit strukturierten 
Prismenschichten und oberflächenfernere Regionen mit unstrukturierten Tetraederelementen 
zu modellieren. Zur Verringerung des numerischen Rechenaufwands werden im 
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vorliegenden MDO-Prozess reibungsfreie CFD-Berechnungen durchgeführt, so dass die 
Modellierung der Prismenschicht wegfällt und nur Tetraederelemente benutzt werden. 
Reibungseffekte werden wie später beschrieben über ein vereinfachtes Modell 
berücksichtigt. 
In CENTAUR werden die Oberflächen durch Panels beschrieben, was bereits während der 
Geometriegenerierung berücksichtigt werden muss. CENTAUR ermöglicht die Definition 
verschiedener Oberflächengruppen bestehend aus mehreren Panels. Später im CFD-
Verfahren können diesen Oberflächengruppen bestimmten Strömungsrandbedingungen wie 
reibungsfreie Wand, Fernfeld oder Einströmrand zugeordnet werden. Möchte man nach den 
CFD-Berechnungen Kräfte von einzelnen Komponenten der Flugzeugkonfiguration, wie 
Flügel oder Düse, betrachten, muss dies bereits während der CFD-Netzgenerierung durch 
geeignete Definition von Oberflächengruppen berücksichtigt werden. Eine spätere Zerlegung 
einzelner Gruppen ist nur schwer durchführbar.  
CENTAUR erlaubt die Benutzung von Quellen, mit deren Hilfe das Netz gezielt lokal 
verfeinert werden kann. Diese Quellen können entweder direkt auf Flächen oder Kurven 
platziert werden oder werden über geometrische Volumenkörper angegeben. Dadurch 
können Flügelvorderkanten, Profilknicke oder Flügel-Rumpf Übergänge bereits im Vorfeld 
detaillierter aufgelöst werden. Auch hierbei müssen bereits die Möglichkeiten berücksichtigt 
werden, die vielleicht erst während der Optimierung zu einem geknickten Übergang führen 
können, wie beispielsweise ein Übergang von Einfach- zu Doppel-Trapezflügel.  
Nachdem alle Arbeitsschritte, wie die Einteilung der Oberflächengruppen und 
Quellenplatzierung, einmal interaktiv an der grafischen Oberfläche von CENTAUR 
durchgeführt wurden, können diese durch direktes Aufrufen der skript-basierten CENTAUR 
Subroutinen wiederholt oder auch manipuliert werden. Nach der Aktualisierung von 
Geometriedaten kann also eine Neuvernetzung nicht-interaktiv erfolgen. Voraussetzung ist 
wie bei der Geometriegenerierung, dass die logische Zuordnung der einzelnen Panels nicht 
verändert wird.  
CENTAUR unterstützt weiterhin sogenannte modulare Netze, mit denen es möglich ist ein 
CFD-Netz in bestimmte Zonen zu unterteilen, die unabhängig voneinander vernetzt werden 
können. Somit bleiben Zonen, in denen keine Geometrieänderung erfolgt, unverändert. Der 
zeitliche Aufwand der Netzgenerierung wird damit deutlich verringert. Allerdings erfordert das 
Setup für die modulare Netzgenerierung erhöhte Vorarbeiten. Die Netzzonen müssen 
ebenfalls bereits bei der Geometriegenerierung berücksichtigt werden. Die Benutzung von 
modularen Netzen muss von dem Anwender beim Erstellen der initialen Netzprozedur 
eingestellt werden. Einzelne Netzmodule können über eine spezielle CENTAUR-Routine 
zusammengefügt werden.  
Die Aufgabe des CFD-Netzgenerierungsmodul besteht also aus mehreren Unterschritten. 
Zunächst erfolgt die Aktualisierung des CENTAUR-Inputs, nachdem eine neue Geometrie 
durch das Geometriemodul zur Verfügung steht. Danach werden die Routinen zur 
Netzgenerierung gestartet und der Netzgenerierungsprozess überwacht. Es wurde eine 
automatische Fehlerbehandlung integriert, die nach Scheitern einer Netzgenerierung leichte 
CENTAUR-Inputänderungen vornimmt und die Netzgenerierung neu startet. Es hat sich 
gezeigt, dass die Netzgenerierung mit CENTAUR teilweise sensitiv auf einzelne 
Quellenparameter reagiert und die Netzgenerierung abbricht. Kleine Änderungen der 
Quellenstärke und -skalierung führen aber oft zu einer erfolgreichen Netzgenerierung. Es 
erfolgen bis zu fünf Netzgenerierungsversuche bevor ein Abbruchsignal an den 
Gesamtprozess gesandt wird. Nach erfolgreicher Netzgenerierung wird als letzter Schritt das 
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CENTAUR-Netz in ein TAU-Netz überführt und steht somit dem Strömungslöser zur 
Verfügung. Der Aufbau des CFD-Netzgenerierungsmodul ist so gestaltet, dass mehrere 
Netzmodule gleichzeitig vernetzt werden können. Allerdings können die Netzmodule 
voneinander abhängen, so dass ein sequenzielles Vernetzen durchgeführt werden muss.  
3.2.3 CFD-Analysemodul 
Alle CFD-Analysen werden mit dem DLR TAU-Verfahren durchgeführt, welches die 
Reynolds gemittelten Navier-Stokes-Gleichungen löst. Das TAU-Verfahren kann für niedrige 
Unterschall- bis Hyperschall-Bedingungen angewendet werden und wurde mehrfach validiert 
[57]. Für den MDO-Prozess wird TAU im Euler-Modus betrieben, so dass durch 
Vernachlässigung der Reibungsterme in den Navier-Stokes-Gleichungen die Rechenzeiten 
niedrig gehalten werden. Das Hauptinteresse der CFD-Rechnungen liegt in der Erfassung 
der global wirkenden aerodynamischen Kräfte in Form der Druckverteilung an der 
Konfigurationsoberfläche. 
TAU wird über eine Parameterdatei angesteuert, die eine Vielzahl an Einstellungen am 
Strömungslöser erlaubt. Für Überschall-Anwendungen stellt das CFD-Analysemodul eine 
Standard-Parameterdatei zur Verfügung. Als Strömungsmedium wird Luft unter perfekten 
Gas Bedingungen angenommen. Sämtliche durchgeführte CFD-Rechnungen verwenden das 
AUSMDV-Verfahren 2. Ordnung zur räumlichen Diskretisierung sowie ein explizites 
dreistufiges Runge-Kutta-Verfahren für die Zeitintegration. Weiterhin kommen 
Beschleunigungstechniken wie die Verwendung lokaler Zeitschrittweiten, explizites 
Residuen-Glätten und Mehrgitternetze zum Einsatz. 
Die Standard-Parameterdatei wird um die speziellen Einstellungen des jeweiligen 
Anwendungsfalls erweitert. Dabei handelt es sich um die Zuordnung von Randbedingungen 
sowie der Zustand der freien Anströmung. Für den MDO-Prozess werden der Druck und die 
Temperatur der freien Anströmung in Abhängigkeit von der Flughöhe sowie die Machzahl als 
Inputparameter der Fernfeldränder zur Verfügung gestellt. Die höhenabhängigen Werte 
werden über ein Atmosphärenmodell ermittelt, welches von dem Missionsmodul zur 
Verfügung gestellt wird. Eine weitere Angabe ist der Zielauftriebsbeiwert, so dass der daraus 
resultierende Anstellwinkel und das Strömungsfeld numerisch berechnet werden. Der 
Zielauftriebsbeiwert ergibt sich aus dem aktuellen Missionspunkt, der neben Flughöhe und 
Machzahl auch durch die momentane Konfigurationsmasse charakterisiert ist. 
Das TAU-Verfahren unterstützt stark parallelisierte Berechnungen, wodurch die 
Bearbeitungszeit einer einzelnen aerodynamischen Rechnung weiter reduziert wird. Dafür 
wird der Rechencluster C²A²S²E des DLR verwendet, der zum Zeitpunkt der Arbeit über 700 
Prozessoren mit je 8 Rechenkernen zu einem zusammenhängenden Rechennetzwerk 
verknüpft. Für die Optimierungsaufgabe werden 10 Prozessoren pro Rechnung verwendet, 
womit die benötigte Rechenzeit einer numerischen Analyse für ein CFD-Netz mit ca. 1.5 
Millionen Knoten und 8 Millionen Elementen unter 10 Minuten gehalten werden kann.  
Die Ausführung und Überwachung der CFD-Rechnungen werden innerhalb des CFD-Moduls 
gesteuert. Das Modul übernimmt weiterhin alle notwendigen Teilaufgaben, wie 
Netzwerkkommunikation zwischen dem C²A²S²E-Cluster und dem lokalen Rechner, 
Datentransfer und Lösungskontrolle. Letztere überprüft, ob die CFD-Rechnung innerhalb 
eines gewissen Zeitfensters erfolgreich gestartet und ein vorgegebener numerischer 
Iterationsschritt erreicht wurde. Bei einem negativen Signal wird die Rechnung automatisch 
neu gestartet. Dadurch lässt sich hauptsächlich auf eventuelle Netzwerkprobleme reagieren.  
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Weiterhin können innerhalb des Moduls aerodynamisch unabhängige Fälle gleichzeitig 
gestartet werden, so dass in den erwähnten 10 Minuten bis zu vier verschiedene 
aerodynamische Lösungen erzeugt werden können. Es ist aber zu erwähnen, dass durch 
das Cluster-Queuing-System eine bestimmte Wartezeit bis zur Ausführung der Rechnungen 
einzubeziehen ist. 
3.2.4 FEM-Modellierungsmodul 
Ähnlich dem CFD-Netzgenerierungsmodul ist es die Aufgabe des FEM-Modellierungsmodul 
aus einer gegebenen Geometrie ein Rechennetz zu erstellen, was von dem FEM-
Strukturlöser genutzt werden kann. Dieses Rechennetz unterscheidet sich von dem CFD-
Netz. In der Regel besteht das FEM-Modell aus einer bestimmten Anzahl an Knoten, die 
durch verschiedene Elementtypen, wie Schalen- oder Balkenelementen, verbunden werden 
und somit Strukturformen erzeugen. Dazu kommen Hilfselemente, wie Starrkörperelemente 
zur Verknüpfung ganzer Strukturzonen, oder konzentrierte Massenelemente zur 
Berücksichtigung zusätzlicher Systemmassen. Weitere Bestandteile des FEM-Modells sind 
Knotenrandbedingungen, Lastfälle sowie Materialien. All diese Aspekte der FEM- 
Modellierung sind sehr stark von der eigentlichen Anwendung abhängig. 
Für die FEM-Berechnung wird in dieser Arbeit der kommerzielle Strukturcode NASTRAN 
benutzt. Das Rechennetz wird NASTRAN in Form einer ASCII-Datei zur Verfügung gestellt. 
Somit ist die primäre Aufgabe des FEM-Modellierungsmoduls die Erzeugung dieser 
Modelldatei ausgehend von einer zur Verfügung gestellten Geometrie. Unabhängig von der 
Anwendung wurden Python-Funktionen zum Schreiben der Knoten, Elemente, Lastfällen etc. 
erstellt, die es dem Anwender erlauben, die Strukturmodellierung durch vereinfachte 
Funktionen zu steuern. Weiterhin sind Funktionen zum Bearbeiten der zugeführten 
Grundgeometrie integriert, die es beispielsweise erlauben die Auflösung von diskretisierten 
Flächen zu ändern oder beliebige Querschnitte der Geometrie zu erzeugen. Diese 
Querschnitte können unter anderem als Grundlage des FEM-Modells dienen. Zusätzlich 
kann auf die Funktionen des Geometriemoduls zurückgegriffen werden. 
Das FEM-Modellierungsmodul enthält Routinen zur Erfassung und Speicherung der FEM-
Daten sowie zum  Schreiben dieser Daten in das NASTRAN-spezifische Inputformat. Des 
Weiteren kann auf Routinen zum Lesen benötigter Lösungsdaten zurückgegriffen werden, so 
dass Spannungs- oder Frequenzwerte in Abhängigkeit vom Lastfall zur Weiterverarbeitung 
zur Verfügung stehen. Es bleibt abschließend festzuhalten, dass das FEM-
Modellierungsmodul ein anwendungsorientiertes Modul ist, dessen interner Aufbau sehr von 
der gewählten FEM-Software abhängt. 
3.2.5 FEM-Analysemodul 
Das FEM-Analysemodul ist für alle Aufgaben bezüglich Strukturberechnungen mittels der 
NASTRAN-Software zuständig. Grundvorrausetzung ist die Bereitstellung einer NASTRAN-
Inputdatei, die alle Informationen und Parameter des geometrischen Modells, 
Elementeigenschaften und Materialien enthält. Die Bereitstellung erfolgt über das zuvor 
beschriebene FEM-Modellierungsmodul. 
Auch ohne spezifische Angaben von Lastfällen und Randbedingung in der Inputdatei können 
die Masse und der Schwerpunkt des jeweiligen Strukturmodells bestimmt werden, so dass 
damit sehr schnell Massen- und Schwerpunktsdaten für jegliche Änderungen an der 
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untersuchten Konfiguration zur Verfügung stehen. Für eine eigentliche Strukturanalyse muss 
über das FEM-Analysemodul ein spezifisches Lösungsverfahren von NASTRAN gewählt und 
entsprechende Lasten und Randbedingungen formuliert werden. Es lassen sich mehrere 
Lastfälle gleichzeitig definieren, die während der Strukturanalyse hintereinander abgearbeitet 
werden. 
Während dieser Arbeiten werden sowohl linear-statische Strukturanalysen als auch 
dynamische Modalanalysen durchgeführt. Die linear-statischen Analysen zielen auf die 
Erfassung der Strukturbeanspruchung aufgrund äußerer Druckkräfte und erfordern somit die 
Definition von Flächen- oder Knotenkräften. Die Konfiguration wird dabei um ihren 
Schwerpunkt eingespannt. Die dynamischen Rechnungen dagegen werden frei hängend 
durchgeführt und bestimmen die zu erwartenden Eigenfrequenzen der Konfiguration. 
Das FEM-Analysemodul bietet zwei Betriebsmodi. Einerseits können Spannungen und 
Eigenfrequenzen separat ermittelt werden und anderseits kann durch die Angabe von 
Grenzwerten ein interner Strukturoptimierungsprozess durchgeführt werden. Die Grenzwerte 
sind in der Regel eine maximal zulässige Von-Mises-Vergleichsspannung vonMises  bzw. eine 
minimal erlaubte erste Eigenfrequenz Modef .1 . Ziel dieser internen Strukturoptimierung ist die 
Bestimmung von zunächst überdimensionierten Elementeigenschaften unter der Einhaltung 
der bereits erwähnten Randbedingungen bei einer minimalen Strukturmasse. Die 
Zielfunktion der Strukturoptimierung ist demnach definiert durch: 
 
 maxvonMisesminModestr ffZ   ,min .1mit     (3.2) 
 
Als Designparameter der Strukturoptimierung dienen die erwähnten Elementeigenschaften, 
wie z.B. Schalendicken oder die Dimensionen von Balkenquerschnitten. Da die Anzahl der 
Elemente in der Regel sehr hoch ist, ist es sinnvoll Elemente in Gruppen zu arrangieren, in 
denen dieselben Eigenschaften gelten. Dadurch kann eine praktikable Anzahl von 
Designparameter geschaffen werden. Die Strukturoptimierung wird als „intern“ bezeichnet, 
da sie auf jede Konfiguration des MDO-Prozesses angewendet wird und sich ihre 
Designparameter von den globalen Designparametern unterscheiden. Zusammengefasst 
können mit Hilfe des FEM-Analysemoduls folgende Aufgaben durchgeführt werden: 
 
 Massen- und Schwerpunktsbestimmung eines gegebenen Modells 
 Durchführung dynamischer Rechnungen zur Bestimmung der Eigenfrequenzen 
 Durchführung linear-statischer Analyse zur Identifizierung der maximal auftretenden 
Von-Mises-Vergleichsspannung nach Aufbringung äußerer Lasten 
 Durchführung einer internen Strukturoptimierung zur Bestimmung der 
Elementeigenschaften und der minimalen Strukturmasse bei gegebenen 
Randbedingungen 
 Eintragung der Ergebnisse in Konfigurations-Datenbank 
3.2.6 Kraftanalysemodul 
Im Kraftanalysemodul erfolgen hauptsächlich die Nachbearbeitung und die Präzisierung der 
TAU-Ergebnisse. Dies enthält die Zusammenfassung aller Kräfte und Momente sowie 
daraus abgeleiteter Werte. Dazu enthält das Modul erstens Python-Skripte zur Erfassung 
aller kraftrelevanten Daten aus den TAU-Lösungsdateien mit der Konzentration auf Wand- 
und Ausflussflächen. Weiterhin sind einige Basisroutinen in das Modul integriert, wie 
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beispielsweise die Berechnung der Reaktionskraft einer gegebenen zwei-dimensionalen 
Stromröhre, wie sie in Abbildung 3.4 dargestellt ist, nach dem Impulssatz: 
 
     00110011 ,,,, xxxxx SppSppmvmvF      (3.3) 
     00110011 ,,,, zzzzz SppSppmvmvF      (3.4) 
 
Mit den Geschwindigkeitskomponenten: 
 
  iiix vv cos,   und   iiiz vv sin,   für  10,i  
 
Sowie den projezierten Flächen: 
 
  iiix SS cos,   und   iiix SS sin,   für 10,i  
 
 
Abbildung 3.4 Definitionen an einer zwei-dimensionalen Stromröhre 
 
Innerhalb des Kraftanalysemoduls erfolgt die globale Kraftbilanzierung, die allgemein an 
einer beliebigen Konfiguration aufgestellt werden kann, durch die Unterscheidung in 
kalkulierte Kräfte durch CFD-Analysen und externe Kräfte: 
 
   
j
jext
i
iCFD ,, FFF        (3.5) 
 
Mit: 
i
iCFD ,F  Summe aller CFD-basierten Kräfte 
 
j
jext ,F  Summe aller externen Kräfte 
 
111 mpS ,,
0
1
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x
z
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0v
000 mpS ,,
F
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Die CFD-basierten Kräfte entsprechen in reibungsfreien Strömungen reinen Druckkräften, 
die sich als Wandkräfte einzelner Konfigurationskomponenten ergeben. Typische 
Komponenten sind beispielsweise Rumpf, Flügel oder Triebwerksverkleidung. Die Definition 
und Abgrenzung einzelner Wandkomponenten erfolgt bereits bei der Netzgenerierung und 
wird in das CFD-Verfahren übernommen. Darin stellen sie separate Gruppen mit eigenen 
Wandrandbedingungen dar. Die Druckkraft auf eine Wandkomponente iCFD,F  wiederum wird 
durch die Summe der Druckkräfte aller in der Wandgruppe enthaltenen Wandzellen 
bestimmt: 
 
    
k
kkiCFD pp nF ,        (3.6) 
 
Mit: kp   Druck auf Wandzelle k  
 p   Druck der freien Anströmung 
 kn   Normalenvektor der Zelle k  
 
Die Wandkräfte sind abhängig von den Strömungsbedingungen und der Geometrie. Sie 
werden innerhalb des CFD-Moduls numerisch berechnet und in Form von Kraftbeiwerten im 
aerodynamischen Koordinatensystem zur Verfügung gestellt. Die Kräfte bzw. Kraftbeiwerte 
lassen sich demnach in Auftriebs-, Quer- und Widerstandsrichtung einteilen und sind über 
den dynamischen Druck q  der freien Anströmung sowie eine gegebene Referenzfläche 
refS  verknüpft. Für eine Komponente i  folgt: 
 
 refiCFDAiCFD SqCA  ,,,        (3.7) 
 refiCFDQiCFD SqCQ  ,,,        (3.8) 
 refiCFDWiCFD SqCW  ,,,        (3.9) 
 
Neben dem aerodynamischen Koordinatensystem wird auch ein körperfestes System 
benutzt, dessen x -Achse entlang der Rumpfachse orientiert ist. Beide Systeme sind über 
den Anstellwinkel   miteinander gekoppelt (vgl. Abbildung 3.5): 
 
 )sin()cos(   AWFx        (3.10) 
 QFy           (3.11) 
 )cos()sin(   AWFz        (3.12) 
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Abbildung 3.5 Koordinatensysteme und Kraftdefinitionen 
 
Als externe Kräfte in Gleichung (3.5) können beispielsweise Schub- oder Reibungskräfte 
auftreten, die nicht in den CFD-Rechnungen berechnet werden, aber in einer globalen 
Kraftbilanzierung berücksichtigt werden müssen. Diese Kräfte werden also gesondert 
angegeben. Daraufhin ergibt sich die Gesamtkraft, die auf die Konfiguration wirkt und es 
lassen sich die globalen Kraftbeiwerte ableiten. Es werden keine Gierwinkel betrachtet, so 
dass die Querrichtung in der weiteren Betrachtung vernachlässigt wird und es folgt: 
 
 
ref
A Sq
AC  

          (3.13) 
 
ref
W Sq
WC  

          (3.14) 
 
Die  -Notation soll hervorheben, dass es sich hierbei um die resultierenden Größen in 
Auftriebs- bzw. Widerstandsrichtung handelt. Diese können den bekannten Auftriebs- bzw. 
Widerstandsbeiwerten entsprechen, können sich aber auch abhängig von dem jeweiligen 
Fall und den berücksichtigten Kräften unterscheiden. Beispielsweise gilt bei der Simulation 
von stationärem Horizontalflug unter der vollständigen Berücksichtigung der Schubkraft 
0WC . Dennoch existiert ein Widerstandsbeiwert 0WC . Werden die Schubkraft und 
andere externe Kräfte dagegen nicht berücksichtigt, gilt  WW CC . 
Eine analoge Vorgehensweise zur Kraftbilanzierung ergibt sich für die 
Momentenbilanzierung. Hierbei müssen zusätzlich ein kartesischer Referenzpunkt, um den 
die Momentenbilanz aufgestellt wird, und eine Referenzlänge definiert werden. Der 
Referenzpunkt ist, soweit nicht anders angegeben, die Spitze der jeweiligen Konfiguration 
und als Referenzlänge wird die Gesamtlänge der Konfiguration gewählt. Sollen auch externe 
Kräfte bei der Momentenbilanzierung berücksichtigt werden, erfordert das die Angabe eines 
Kraftangriffspunktes.  
Aus den Kräften und Momenten können eine Reihe weiterer Größen abgeleitet werden. So 
ist beispielsweise eine wichtige Größe zur Betrachtung der Flugzeugkonfiguration der 
aerodynamische Druckpunkt. Von diesem Punkt ist hauptsächlich die x -Komponente 
interessant, welche aus dem resultierendem Nickmoment und den resultierenden 
Kraftbeiwerten berechnet werden kann:     
 
     sincos 
 

WA
refM
M CC
lC
x 0       (3.15) 
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Durch die Nutzung der resultierenden Größen in (3.15) sind alle aerodynamischen Kräfte 
und Momente enthalten und zusammen mit der x -Komponente des Schwerpunktes wird 
dieser Ansatz genutzt, um später eine Aussage über die Trimmeigenschaften der 
Konfiguration treffen zu können. Weitere typische kraftbezogene Flugzeugkennwerte sind 
das Verhältnis WA /  sowie der spezifische Treibstoffverbrauch: 
 
 
S
gmb trs           (3.16) 
 
Somit ist das Kraftanalysemodul ein wichtiges Werkzeug zur Aktualisierung der 
Konfigurations-Datenbank und wird in der Regel nach jedem TAU-Aufruf genutzt. 
3.2.7 Missionsmodul 
Das Missionsmodul ist ein Modul, welches ganz allgemein Hilfsfunktionen und 
missionsrelevante Daten enthält, auf die während des MDO-Prozesses zurückgegriffen 
werden kann. Ein Missionspunkt ist durch Masse, Flughöhe und Machzahl charakterisiert. 
Somit lässt sich für jeden Missionspunkt der zu erzielende Auftriebsbeiwert bestimmen: 
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 ,        (3.17) 
 
Der Druck  Hp  und die Erdschwerebeschleunigung  Hg  werden in Abhängigkeit der 
Höhe aus einem integrierten Atmosphärenmodell abgeleitet. Die Masse und die Machzahl 
müssen von der Konfigurations-Datenbank bereitgestellt werden. Der Zielauftriebsbeiwert 
wird für die TAU-Rechnungen als Eingabe benötigt. Daraus werden das Strömungsfeld und 
der Anstellwinkel berechnet.  
Weiterhin ist in dem Missionsmodul ein Modell zur Abschätzung des Reibungswiderstandes 
integriert. Das Reibungsmodell basiert auf der Theorie der turbulent umströmten, ebenen 
Platte [58]. Demnach ist der Reibungskoeffizient definiert zu: 
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Die Reynoldszahl Re  wird aus den gegebenen Strömungsgrößen und der 
Konfigurationslänge ermittelt. Das Temperaturverhältnis von Wand- zu Anströmtemperatur 
ist abhängig von der Machzahl: 
 
   214501 Ma
T
Twand 

.        (3.19)  
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Der Widerstandskoeffizient  aufgrund von Reibung rWC ,  ist dann: 
 
  
ref
o
rrW S
ScC ,         (3.20)  
 
oS  ist die komplette umspülte Oberfläche und refS  die Referenzfläche der betrachteten 
Konfiguration. Beide Größen werden innerhalb der Geometriemoduls bestimmt und stehen 
somit in der Datenbasis zur Verfügung. Somit kann der Widerstandsbeiwert EulerWC ,  einer 
reibungsfrei berechneten CFD-Lösung erweitert werden zu: 
 
 rWrEulerWW CkCC ,,         (3.21)  
 
Der Faktor rk  wurde als Sicherheits- und Korrekturfaktor eingeführt. In einer Diplomarbeit 
[59] wurde unter anderem der Einfluss der Reibung an einem vereinfachten Modell des in 
der vorliegenden Arbeit untersuchten Mach-6-Hyperschalltransporters beschrieben. Dafür 
wurden laminare und turbulente, reibungsbehaftete Navier-Stokes-Rechnungen  mit dem 
TAU-Verfahren durchgeführt. Die dabei gewonnen Daten werden in Tabelle 3.1 mit 
reibungsfreien Euler-Rechnungen und dem erwähnten Reibungsmodell verglichen. Es zeigt 
sich, dass sich für das originale Reibungsmodell ( 01.rk ) der Widerstandsbeiwert zwischen 
der laminaren und der turbulenten Navier-Stokes-Lösung befindet. Durch die gezielte 
Änderung von rk  kann der Widerstandsbeiwert zwischen komplett laminaren und komplett 
turbulenten Verhalten verschoben werden. Es wurde für die Standardeinstellung in der 
vorliegenden Arbeit 51.rk  gewählt, was annähernd einem vollständig turbulenten Fall 
entspricht. 
 
Fall Widerstandsbeiwert 
Navier-Stokes, laminar 6.99E-03 
Navier-Stokes, turbulent 8.51E-03 
Euler 6.28E-03 
Euler + Reibungsmodell, 01.rk  7.78E-03 
Euler + Reibungsmodell, 51.rk  8.53E-03 
 
Tabelle 3.1 Ergebnisse des Reibungsmodells 
3.2.8 Zielfunktionsmodul 
Das Zielfunktionsmodul beinhaltet alle Aspekte der Zusammenführung der gewonnenen 
Konfigurationsdaten zur Aktualisierung der Reiseflugreichweite und der Randbedingungen. 
Es steht am Ende der MDA-Analysekette und übergibt den aktualisierten Zielfunktionswert 
als letzten Eintrag an die Konfigurations-Datenbank. 
Die Basis der Zielfunktion bildet die Breguet-Reichweitenformel, die nach Kapitel 2.5 
gegeben ist: 
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Die Reiseflugreichweite der Hyperschall-Konfiguration wird durch die Einführung von 
Mittelwerten für den spezifischen Treibstoffverbrauch und das Verhältnis von 
Auftriebsbeiwert zu Widerstandsbeiwert präzisiert. Die Mittelwertbildung beinhaltet die 
Missionspunkte für den Beginn sowie das Ende des Reiseflugs. Der Beginn des Reiseflugs 
ist mit dem Erreichen der Reiseflug-Machzahl und das Ende des Reiseflugs mit dem 
Verbleib von 5% des gesamten zur Verfügung stehenden Treibstoffs definiert. Eine 
Voraussetzung für die Breguet-Formel ist ein konstanter Auftrieb und eine konstante 
Reisegeschwindigkeit. Beides wird während der multidisziplinären Analyse gewährleistet. 
Allerdings bedeutet dies nicht zwangsläufig, dass der spezifische Treibstoffverbrauch und 
das Verhältnis von Auftriebsbeiwert zu Widerstandsbeiwert konstant sind. Dies soll kurz an 
einem möglichen Beispielszenario erläutert werden. So erfordert beispielsweise die 
Änderung des Schwerpunktes während des Reisefluges durch Treibstoffmassenverbrauch 
eine Verschiebung des aerodynamischen Druckpunktes. Die Druckpunktverschiebung erfolgt 
über entsprechende Ausschläge des Höhenruders, die bei Machzahlen von 6.0 nicht 
vernachlässigt werden können. Wenn sich der Höhenruderausschlag erhöht, führt dies zu 
einer Zunahme der Auftriebsproduktion des Höhenruders. Um weiterhin konstanten Auftrieb 
zu gewährleisten, muss die erhöhte Auftriebsproduktion durch Verringerung des 
Anstellwinkels ausgeglichen werden. Die damit erfolgten Änderungen im Gesamtwiderstand 
und damit im Schub verändern das Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand und den 
spezifischen Treibstoffverbrauch. Daher gilt für die endgültige Bestimmung der 
Reiseflugreichweite: 
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Mit: rfBR ,   Reiseflugreichweite nach Breguet 
 rfv   Reisefluggeschwindigkeit 
 mrfsb ,,   Mittlerer spezifischer Treibstoffverbrauch im Reiseflug 
 
mrfW
A
C
C
,
 Mittleres Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand im Reiseflug 
 rfbm   Konfigurationsmasse am Anfang des Reiseflugs 
 rfem   Konfigurationsmasse am Ende des Reiseflugs 
 
In dieser Form kann die Reichweite allerdings nicht als einziger Bestandteil der Zielfunktion 
benutzt werden, da wichtige Randbedingungen des Mach-6-Fliegers nicht in der Gleichung 
(3.23) enthalten sind. Aus mathematischer Sicht formuliert sich ein Optimierungsproblem mit 
Randbedingungen, welches so mit dem erwähnten Subplex-Optimierungsverfahren nicht 
gelöst werden kann. Im Folgenden wird ein Ansatz präsentiert, der das System in ein 
Optimierungsproblem ohne Randbedingungen überführt. Dafür wird eine sogenannte 
Bestrafungsfunktion p  eingeführt, die wiederum die Summe spezifischer Randbedingungen 
ip  enthält. 
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Werden nun alle Randbedingungen ip  so formuliert, dass sie bei Erfüllung den Wert Null 
ergeben, gilt 1p . Bei der Nichterfüllung auch nur einer Randbedingungen wird 1p . Wird 
die Reichweite mit einer Referenzreichweite refR  normiert, kann die finale Zielfunktion Z  
definiert werden und lautet für die aktuelle Konfiguration k  innerhalb des 
Optimierungszyklus: 
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Z 1 ,,         (3.25)  
  
Somit können alle Randbedingungen direkt in die Zielfunktion integriert werden und es wird 
ein Optimierungsproblem ohne mathematische Randbedingungen formuliert. Es ist zu 
erkennen, dass jetzt die Zielfunktion durch die Nichterfüllung von Randbedingungen bestraft 
wird. Das negative Vorzeichen wird eingeführt, um ein Minimierungsproblem zu beschreiben, 
wie es bei Optimierungsprozessen üblich ist.  
 
 
 
Abbildung 3.6 Varianten von Bestrafungsfunktionen 
 
Weiterhin ist die Anzahl der Randbedingungen nicht beschränkt und es kann theoretisch für 
jede Randbedingung eine eigene Bestrafungsfunktion entwickelt werden. In dieser Arbeit 
wird allerdings für jede Randbedingung der gleiche Ansatz gewählt. Nachdem anfänglich 
Sprungfunktionen eingesetzt wurden, sind diese später durch Übergangsfunktionen, welche 
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durch linear ansteigende Ränder charakterisiert sind, ersetzt worden. Beide Varianten sind in 
Abbildung 3.6 dargestellt. Für jede Randbedingung in Form einer Übergangsfunktion 
müssen drei Werte; ein minimaler, ein maximaler sowie ein Anstiegswert definiert werden. 
Der Anstiegswert iv  ist ein Bereichswert außerhalb der zulässigen Werte zur Beschreibung 
des linearen Anteils von ip  und es gilt: 
 
   1 imaxii vvp ,         (3.26) 
   1 iminii vvp ,         (3.27) 
 
Er bestimmt daher die Stärke, mit der die Zielfunktion durch die Verletzung der jeweiligen 
Randbedingung beeinflusst wird. Für 0 iv  entsteht wiederum eine Sprungfunktion. Somit 
lässt sich jede Randbedingung gezielt steuern und es können Prioritäten für gewisse 
Randbedingungen gesetzt werden. Definiert man für eine Randbedingung einen großen 
Anstiegswert iv , wird diese Randbedingung weniger Einfluss haben.  
Ein Nachteil dieser Methode ist das zu erwartende rauschende Funktionsverhalten der 
Zielfunktion mit zunehmender Anzahl an Randbedingungen. Auch das Auffinden einer 
„unbestraften“ Startlösung kann sich als schwierig erweisen. Daher wird ein 
Optimierungsverfahren benötigt, welches mit sowohl mit rauschendem Funktionsverhalten 
als auch dem Start aus einem bestraften System umgehen kann. Das in dieser Arbeit 
verwendete Subplex-Verfahren erfüllt diese Anforderungen. 
3.3 MDO-Umgebung und Gesamtprozess 
Um die vorgestellten MDA-Module miteinander zu verknüpfen, ist eine spezielle Software-
Umgebung notwendig. Diese Aufgabe wird von einer eigens entwickelten MDO-Umgebung 
übernommen. Diese wurde in Python entwickelt und ist unter anderem für die Aktualisierung 
der Konfigurations-Datenbank, Datentransfer und -konvertierung, Netzwerkkommunikation 
sowie das Ausführen und Überwachen einzelner Module zuständig. In der MDO-Umgebung 
können die Module beliebig angeordnet werden, allerdings ergibt sich aufgrund der 
Anwendung meist eine sinnvolle Reihenfolge. Sie unterstützt den parallelen Zugriff auf 
einzelne Module. Somit können beispielsweise verschiedene aerodynamische Fälle simultan 
analysiert werden oder reihenfolgeunabhängige Prozesse, wie FEM-Analyse und  CFD-
Netzgenerierung, parallel ausgeführt werden. Die MDO-Umgebung spielt demnach eine 
entscheidende Rolle hinsichtlich benötigter Gesamtprozesszeit.  
Eine weitere wichtige Aufgabe der MDO-Umgebung ist die Überwachung des 
Gesamtprozesses und das Reagieren auf mögliche Fehler. In einer komplexen Umgebung 
mit der Nutzung verschiedener Software, Hardware und Netzwerke können 
unterschiedlichste Fehlerquellen auftreten. Mögliche Fehler sind zum Beispiel 
Netzwerkverluste, Lizenzüberschreitungen oder Netzgenerierungsprobleme. Prinzipiell 
lassen sich die Fehler in reproduzierbare und einmalige Fehler aufteilen. Während der 
Entwicklung des MDO-Prozesses wurde ein großer Teil der Zeit zur Implementierung eines 
geeigneten Fehlerbehandlungssystems aufgewandt. Es zeigt sich, dass der manuelle Eingriff 
während einer Optimierung so gering wie möglich gehalten werden sollte, da ansonsten 
einerseits die Gesamtzeit stark erhöht wird und anderseits Einfluss auf zukünftige Iterationen 
genommen wird, der bei vorangegangen Iterationen nicht vorhanden war. Somit wurden 
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einige Routinen in die MDO-Umgebung integriert, die automatisch auf bestimmte Fehler 
reagieren. 
Als eine geeignete Möglichkeit haben sich Schleifen erwiesen. Dadurch lassen sich 
beispielsweise benötigte Softwarelizenzen zeitlich abfragen oder schrittweise Veränderung 
von Inputparametern durchführen. Dies wird zum Beispiel bei der Netzgenerierung 
eingesetzt, weil oft durch eine geringe Änderung eines Quellenparameters Netzfehler 
beseitigt werden können. 
Für den zyklischen Ablauf der multidisziplinären Analysekette wird sie innerhalb der MDO-
Umgebung mit einer separaten, kommerziellen Optimierungsumgebung (SPP) verbunden. In 
der Optimierungsumgebung werden die Designparameter und die Zielgröße des jeweiligen 
Optimierungsproblems definiert. Der einfachste interne Ablauf der Optimierungsumgebung 
ist durch fünf Schritte gekennzeichnet: 
 
 (1) Schreiben von Designparametern in eine Textdatei 
 (2) Ausführen einer Analysedatei 
 (3) Lesen des Zielwertes aus einer Textdatei 
 (4) Aufruf des Optimierungsverfahren  
 (5) Gehe zu Schritt (1)    
 
Innerhalb einer Optimierung werden dann diese Schritte bis zur Erfüllung eines gegebenen 
Konvergenzkriteriums oder dem Erreichen einer maximalen Iterationsanzahl wiederholt. 
Abbildung 3.7 fasst den modularen Aufbau des MDO-Prozesses zusammen und präzisiert 
damit den allgemeinen Aufbau aus Abbildung 3.1.  
Abbildung 3.7 verdeutlicht weiterhin die Vernetzung der eingesetzten 
Softwareumgebungen, die teilweise auf verschiedener Hardware installiert sind. So werden 
beispielsweise für NASTRAN, die MDO- und die SPP-Umgebung jeweils verschiedene 
UNIX-Workstations eingesetzt. Der TAU-Code dagegen läuft auf der parallelisierten 
Architektur der C²A²S²E-Cluster-Umgebung. 
 
 
Abbildung 3.7 Modularer Aufbau des MDO-Prozesses 
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4 Anwendung des MDO-Prozesses auf eine Mach-6-
Hyperschall-Konfiguration 
Nachdem in Kapitel 3 der allgemeine Ansatz des MDO-Prozesses vorgestellt wurde, wird 
dieser Ansatz in diesem Kapitel präzisiert und auf eine Mach-6-Hyperschall-Konfiguration 
angewandt. Das umfasst neben einigen Vorbetrachtungen, die spezielle Berücksichtigung 
von Hyperschall-Thematiken, die Anpassung einzelner Prozesse auf die gewählte 
Hyperschall-Konfiguration, die eigentliche Durchführung des MDO-Prozesses sowie die 
Diskussion der erzielten Ergebnisse. Diese einzelnen Aspekte werden im Folgenden 
detailliert vorgestellt. 
4.1 Ziele der MDO-Anwendung 
Zunächst sind die Ziele der MDO-Anwendung zu charakterisieren. Hierbei steht die 
Funktionalität der multidisziplinären und auf höherwertigen Verfahren basierenden 
Analysekette im Zusammenspiel mit dem Optimierungsalgorithmus im Vordergrund. 
Weiterhin soll gezeigt werden, dass die Module vielseitig einsetzbar und leicht für den 
jeweiligen Anwendungsfall erweiterbar sind. Die multidisziplinäre Optimierung soll die 
Hyperschall-Konfiguration hinsichtlich der Reiseflugreichweite verbessern. Der 
Detaillierungsgrad des MDO-Prozesses entspricht einem Vorentwurfsprozess. Es sollen die 
wichtigsten physikalischen Zusammenhänge der involvierten Disziplinen abgebildet werden. 
Spezifische Detailprobleme der einzelnen Disziplinen können nicht berücksichtigt werden. 
Entsprechend dem Detaillierungsgrad sollen wesentliche strukturelle, antriebsbezogene und 
flugmechanische Randbedingungen einbezogen werden, die sich über die vorgestellten 
Bestrafungsfunktionen in die Zielfunktion integrieren lassen.  
Da bei Hyperschall-Flugzeugen bis zu 50 % des Treibstoffs während der 
Beschleunigungsphase verbraucht wird, muss dies in einem Entwurfsprozess 
dementsprechend berücksichtigt sein. Allerdings stellen die Zusammenhänge zwischen 
aerodynamischer Leistung, Antriebseffizienz und Treibstoffmasse während der 
Beschleunigungsphase ein nicht-lineares Problem dar und werden daher über ein 
Näherungsmodell eingearbeitet. Somit werden ein Transschallpunkt bei einer Machzahl von 
1.3 und zwei Reiseflugpunkte mit der Machzahl 6.0 als Missionspunkte berücksichtigt. Die 
Betrachtung zweier Reiseflugpunkte wird benutzt, um Änderungen in der Masse sowie im 
Schwerpunkt und Druckpunkt während des Reiseflugs zu berücksichtigen. Für die 
multidisziplinäre Analyse werden numerische Simulationen für die Strömungsuntersuchung 
und die Strukturauslegung durchgeführt. Die Strukturauslegung erfolgt dabei unter 
dynamischen und statischen Randbedingungen und erlaubt die Massen- und 
Schwerpunktsbestimmung. Als flugmechanische Randbedingung gilt es, die Trimmung in 
den betrachteten Missionspunkten zu gewährleisten. 
Ein weiteres Ziel ist die Berücksichtigung des Antriebs in der aerodynamischen Betrachtung 
und der Kraftanalyse. Als eine wichtige Randbedingung des Antriebs wird der 
Luftmassenstrom am Triebwerkseinlauf definiert. Die Modellierung und Auswertung des 
Triebwerks wird in einem eigenen Kapitel detailliert erläutert. 
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Aufgrund gegebener Triebwerksdaten und der Festlegung innerhalb des ATLLAS-Projekts 
werden die Flughöhe und die Machzahl in den betrachteten Missionspunkten konstant 
gehalten und fließen nicht in den Designparameterraum ein. Die Designparameter, die sich 
während des Optimierungsprozesses verändern können, konzentrieren sich ausschließlich 
auf geometrische Größen. Die Designparameter sind aber nicht an bestimmte Flugzeug-
Komponenten gebunden und sollen global verteilt werden. Eine Ausnahme davon bildet der 
Triebwerkseinlauf. Der Triebwerkseinlauf der untersuchten Konfigurationen ist durch ein 
mehrstufiges Rampensystem gekennzeichnet und enthält daher eine Vielzahl geometrischer 
Parameter. Im ATLLAS-Projekt bildet die multidisziplinäre Optimierung des Einlaufs ein 
eigenes Arbeitsgebiet. Daher wird die Geometrie des Triebwerkseinlaufs in dieser Arbeit als 
konstant angesehen. Wie später demonstriert wird fließen aber Parameter des Vorkörpers in 
den MDO-Prozess ein. 
Somit lassen sich die Ziele zusammenfassend festhalten: 
 
 Darstellung der Anwendbarkeit und der Funktionalität des MDO-Werkzeugs 
 Optimierung eines gegebenen Hyperschall-Vorentwurfs hinsichtlich der 
Reiseflugreichweite unter Berücksichtigung von Missionspunkten im Transschall und 
Hyperschall 
 Berücksichtigung wesentlicher physikalischer Randbedingungen, wie Trimmung, 
Triebwerks-Luftmassenstrom und Strukturparameter 
 Aufstellung globaler, geometrischer Designparameter 
4.2 Funktionsweise und Anpassung des MDO-Prozesses 
Für die Anwendung des MDO-Prozesses und dem Erreichen der genannten Ziele sind 
Anpassungen und Präzisierungen einiger der in  Kapitel 3 vorgestellten MDA-Module 
notwendig. Dies ergibt sich zwangsläufig durch die Definition der grundlegenden Geometrie, 
der Systemmassen etc., die erst durch eine Anwendung des Prozesses erfolgen. Erst 
dadurch können die Modellierungsstrategien und -funktionen einiger MDA-Module festgelegt 
werden. Auch die Anzahl der betrachteten Analysepunkte und die dadurch eventuell 
hervorgerufenen geometrischen Änderungen, wie beispielsweise unterschiedliche Einlauf- 
und Düsenparameter zwischen Transschall- und Reiseflugbedingungen, beeinflussen den 
genauen Ablauf einiger Module. Allgemein spielt bei Hyperschall-Konfiguration die Art und 
Weise der Berücksichtigung des Antriebs eine besondere Rolle. Darauf wird an 
entsprechender Stelle vertieft eingegangen und es zeigt sich, dass der Antrieb sowohl bei 
der Moduldefinition als auch später bei der Auswertung sehr wichtig ist.  
Es müssen zunächst in Abhängigkeit der gegebenen Hyperschall-Konfiguration das 
prinzipielle Geometriedesign definiert und das Massenbudget aufgestellt werden. Danach 
können abgeleitete Prozeduren, wie beispielsweise innerhalb des Netzgenerierungsmoduls, 
präzisiert werden. In den folgenden Unterkapiteln wird zunächst die Ausgangskonfiguration 
vorgestellt und damit verbundenen Modul-Anpassungen näher beschrieben. Es werden nicht 
wie in Kapitel 3 die einzelnen Module betrachtet, sondern es erfolgt hauptsächlich eine 
technische Unterteilung in die beteiligten physikalischen Disziplinen, wie Antrieb, Struktur, 
Aerodynamik und Flugmission. Abschließend wird die Definition der Designparameter, der 
Zielfunktion und der eingeführten Randbedingungen des MDO-Prozesses erörtert.  
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4.2.1 Von der HYCAT-1A zur AM6-Konfiguration 
Die HYCAT-1A stellt das Ergebnis einer Hyperschallstudie von Lockheed am Ende der 70er- 
Jahre dar und wurde innerhalb des ATLLAS-Projekts als Basiskonfiguration für den MDO-
Prozess ausgewählt. Ausführliche Abhandlungen über das HYCAT-Programm finden sich in 
den Referenzen [60] [61] [62] [63] [64]. Unter anderem sprechen folgende Punkte für die 
HYCAT-1A- Konfiguration: 
 
 Bereitstellung einer umfangreichen Datenbasis über Aerodynamik, Struktur, Massen, 
Antrieb sowie Missionsdetails 
 Windkanaluntersuchungen und -ergebnisse für ein vereinfachtes Modell 
 Gute Hyperschall-Eigenschaften durch Vorkörpergeometrie 
 Gute Unterschall-Eigenschaften durch ausreichend Flügelfläche 
 Gute flugmechanische Eigenschaften durch klassisches Design mit Höhenruder 
 
Der Großteil der verwendeten Daten für die Anwendung des MDO-Prozesses auf eine 
Hyperschall-Konfiguration wurde von der HYCAT-1A-Konfiguration von verschiedenen 
ATLLAS-Partnern abgeleitet und der vorliegenden Arbeit zur Verfügung gestellt. Über die 
entsprechenden Daten wird jeweils an gegebener Stelle hingewiesen. 
Die Hauptcharakteristika der HYCAT-1A sind ein 105 m langer Rumpf, Flügel mit geringer 
Streckung und einer Spanweite von 30 m sowie ein klassisches Höhenruderheck. Weiterhin 
besitzt der Vorkörper doppelt elliptische Querschnitte, die seitlich in einer scharfen 
Vorderkante enden und längs in die Flügelvorderkanten übergehen. In den Planungen von 
Lockheed ging man von dem Transport von 200 Passagieren über eine Flugstrecke von 
9000 km bei einer Reiseflug-Machzahl von 6.0 aus. Das würde theoretisch die Reisezeit von 
London nach Rio de Janeiro auf 90 Minuten reduzieren. Die HYCAT-1A hat ein stark 
integriertes Turbojet-Ramjet-Antriebssystem auf Wasserstoffbasis. Der Rumpf enthält je 
einen Wasserstofftank im Bug- und Heckteil. Die Passagierkabine ist dazwischen 
angeordnet. Das maximale Startgewicht beträgt 278000 kg, wobei ca. 100000 kg auf den 
Treibstoff entfallen. 
 
   
 Abbildung 4.1 Die HYCAT-1A Konfiguration 
H2-Tank H2-Tank 
Kabine 
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Abbildung 4.1 zeigt die Drauf-, die Front- und die Seitenansicht sowie einige 
Rumpfquerschnitte der HYCAT-1A Konfiguration aus den originalen Daten von Lockheed. 
Auf Grundlage der HYCAT-1A wurde innerhalb des ATLLAS-Projekts eine 
Referenzkonfiguration erstellt. Diese Referenzkonfiguration, auch als ATLLAS Mach-6 
Konfiguration (AM6) bezeichnet, wurde während des Projekts fortwährend aktualisiert. Dies 
bezieht sich hauptsächlich Änderungen in der Größe und der Positionierung des Triebwerks 
durch den ATLLAS-Partner ONERA, die danach in den MDO-Prozess eingearbeitet wurden. 
Die Verwendung der Bezeichnung AM6-0 bezieht sich daher auf eine erste 
Referenzkonfiguration mit kleinerem, der HYCAT-1A ähnlichem, Triebwerk. An dieser 
Konfiguration ist ein 1-Punkt-MDO-Prozess durchgeführt worden. An einer zweiten Version 
mit langem Triebwerkskörper und der Bezeichnung AM6 wird dagegen der aufwendigere 3-
Punkt-MDO-Prozess angewandt. Beide Varianten der AM6 sind in Abbildung 4.2 gezeigt. 
 
 
 
a) AM6-0 (kurzes Triebwerk) 
 
 
b) AM6 (langes Triebwerk) 
Abbildung 4.2 Basisvarianten der AM6-Konfiguration 
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Mit Hilfe des in Kapitel 3 vorgestellten Geometriemoduls wurde zunächst ein 
Geometriemodell der AM6-0 Konfiguration erstellt sowie einige aerodynamische Voranalysen 
durchgeführt, welche danach den Projektpartnern zur Verfügung gestellt wurden. Dies 
resultierte in wichtigen Voruntersuchungen der Projektpartner, deren Ergebnisse als Input für 
den MDO-Prozess dienen und wie folgt zusammengefasst werden können: 
 
 Triebwerksdatensatz für verschiedene Machzahlen [65]  (DLR-SART) 
 CAD-Triebwerksgeometrie       (ONERA)  
 Tankdesign [65]       (DLR-SART) 
 Massenbudget [65]       (DLR-SART) 
 Referenzmission [65]       (DLR-SART) 
 FEM-Strukturmodell [66]       (FOI) 
4.2.2 Aerodynamische Voruntersuchungen zur AM6-Konfiguration 
Wie zuvor erwähnt, erfolgten einige aerodynamische Voruntersuchungen der initialen AM6-
0-Konfiguration. Die Ergebnisse unterstützten die Erstellung des Triebwerksdatensatzes und 
der Referenzmission, die wiederum in den MDO-Prozess einfließen und sollen daher an 
dieser Stelle kurz vorgestellt werden. Die aerodynamischen Analysen wurden in einer frühen 
Phase der Arbeit durchgeführt, in der keine Triebwerksdaten zur Verfügung standen. Daher 
wurde die Triebwerksgeometrie zunächst weggelassen und die Rumpfunterseite mit einer 
einfachen Fläche geschlossen. Dennoch kann an diesem Modell der prinzipielle Einfluss von 
Machzahl und Höhenruderausschlag verdeutlicht werden. Es wurden reibungsfreie CFD-
Rechnungen durchgeführt sowie das Reibungsmodell nach Kapitel 3.2.7 benutzt.  
Die Analysematrix der aerodynamischen CFD-Rechnungen besteht aus folgenden 
Parametern: 
  
 Machzahl:    0.36, 1.3, 6.0  
 Anstellwinkel:   0.0°, 2.0°, 4.0°, 6.0° 
 Höhenruderausschlag:  -5.0°, 0.0°, 5.0° 
 
Dabei bewirkt ein negativer Höhenruderwinkel einen Ausschlag nach unten, 
dementsprechend bedeutet ein positiver Winkel einen Ausschlag nach oben. Der 
Zusammenhang zwischen der Machzahl und der Flughöhe sowie den damit verbunden 
Bedingungen der freien Anströmung sind in Tabelle 4.1 zusammengefasst. 
 
 Ma   mH   smv /   3mkg /  
0.36 0.0 122.5 1.225 
1.30 7000.0 406.0 0.591 
6.00 28650.0 1805.4 0.023 
 
Tabelle 4.1 Bedingungen der freien Anströmung für die AM6-0-Untersuchungen 
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Abbildung 4.3 Aerodynamische Beiwerte der AM6-0-Konfiguration in Abhängigkeit von 
Machzahl und Höhenruderausschlag 
 
Somit wurden zunächst 36 CFD-Analysen an der AM6-0 Konfiguration durchgeführt. In 
Abbildung 4.3 sind die Ergebnisse der CFD-Analysen in Form der aerodynamischen 
Beiwerte und dem Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand in Abhängigkeit von Machzahl und 
Höhenruderausschlag dargestellt. Im Transchall-Bereich ergeben sich der größte Widerstand 
und das geringste Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand. Die Kurven des Auftriebsbeiwerts 
zeigen das lineare und bezüglich des Höhenruders ein annähernd symmetrisches Verhalten 
der Konfiguration. Die Betrachtung des Nickmomentenbeiwerts verdeutlicht die 
Leistungsabnahme des Höhenruders im Hyperschallbereich. Dies zeigt sich dadurch, dass 
bei gleichem Höhenruderausschlag der Nickmomentbeiwert im Hyperschallbereich weniger 
beeinflusst wird als im Unter- und Transschall. Dies ist besonders vor dem Hintergrund der 
Trimmung der Konfiguration im Reiseflug zu beachten. Eine möglicherweise notwendige 
Verschiebung des Druckpunktes benötigt bei einer Machzahl von 6.0 deutlich größer 
Höhenruderausschläge als bei geringeren Machzahlen. 
In Abbildung 4.4 und Abbildung 4.5 ist der Vergleich der aerodynamischen Ergebnisse der 
AM6-0-Konfiguration mit der HYCAT-1A und weiteren Lockheed-Daten gezeigt. Im direkten 
Vergleich mit der HYCAT-1A zeigt sich ein höheres Verhältnis WA /  unter 
Reiseflugbedingungen. Neben der Polare von WA /  des Ausgangsdesign der HYCAT-1A ist 
auch der Betriebspunkt (  4 ) eines optimierten Designs aus den Lockheed-Unterlagen 
[60] [61] in Abbildung 4.4 mit angegeben. In Abbildung 4.5 wird der prinzipielle Verlauf von 
WA /  über der Machzahl im Vergleich mit verschiedenen Konfigurationsvarianten bestätigt. 
Der Verlauf ist durch einen starken Abfall um Mach 1.0 mit anschließenden relativ 
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konstanten oder leicht ansteigenden Werten gekennzeichnet. Der Betrag von WA /  liegt 
aber bei der AM6-0-Konfiguration im Mittel höher (vgl. untere Konfiguration in Abbildung 
4.5). 
 
 
Abbildung 4.4 Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand der AM6-0-Konfiguration im Vergleich 
zur HYCAT-1A-Konfiguration (Ma = 6.0) 
 
Abbildung 4.5 Leistungsvergleich der AM6-0-Konfiguration mit Lockheed-Daten [61] 
AM6-0 
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4.2.3 Antriebsintegration mittels „Black Box“-Modell 
Ein wichtiger Punkt bei der Anwendung des MDO-Prozesses ist die Berücksichtigung des 
integrierten Antriebs der AM6-Konfiguration. Betrachtet man den Antrieb als eigenständige 
Disziplin, so kann man ihn im Gegensatz zu anderen physikalischen Disziplinen nicht in 
einem separaten Modul der MDA-Kette behandeln. Die Art und Weise der 
Antriebsintegration beeinflusst die Funktionsweise der in Kapitel 3 beschriebenen Module. 
Das Hauptziel der Antriebsintegration ist die ausreichende Erfassung des Antriebseinflusses 
auf die Gesamtleistung der Konfiguration. Insbesondere zielt dies einerseits auf die 
Erfassung der Antriebskräfte und des Treibstoffverbrauchs im Zusammenspiel mit den 
aerodynamischen Eigenschaften der AM6-Konfiguration. Anderseits gilt es möglichen 
Einfluss auf die Trimmeigenschaften zu erfassen. Dies stellt einige Herausforderungen an 
Modellierung und Analyse, da die Module für verschiedene Triebwerksmodi ausgelegt 
werden müssen. Zusätzlich muss der zeitliche Aufwand numerischer Verfahren und iterativer 
Designprozesse berücksichtigt werden, so dass einige Vereinfachungen und Annahmen 
bezüglich des Antriebsystems eingeführt werden. Im Folgenden soll daher auf einige 
spezielle Aspekte der Antriebsintegration eingegangen werden. 
Das Antriebskonzept der AM6-Konfiguration wurde während des ATLLAS-Projekts auf 
Grundlage der HYCAT-1A erarbeitet. Demnach basiert der Antrieb auf der Theorie eines 
kombinierten Turbojet-Ramjet-Systems mit Wasserstoff als Brennstoff. Dieser befindet sich 
unterhalb des Rumpfes und ist durch vier separate, nebeneinander angeordnete 
Antriebskanäle gekennzeichnet. Der Turbojet wird bei niedrigeren Machzahlen eingesetzt, 
bereits bei Mach 0.9 wird der Ramjet dazu geschaltet und übernimmt ab Mach 3.5 den 
kompletten Antrieb. Theoretische Grundlagen und Betriebsmodi des Antriebs sind in [65] 
näher erläutert. Weiterhin sind darin strömungsrelevante Daten für den Brennkammereintritt 
und -austritt angegeben. Diese basieren auf den bereits erwähnten numerischen 
Voruntersuchungen und einem Missionsmodell, welches ebenfalls in [65] beschrieben ist.  
Für die Antriebsmodellierung im MDO-Prozess wird ein sogenanntes „Black Box“-Modell 
eingeführt (Abbildung 4.6). Zunächst soll der reine Ramjetbetrieb während des Reisefluges 
berücksichtigt werden. Der Antrieb wird dabei in mehrere Elemente eingeteilt, unter anderem 
in: 
 
 Einlauf   (E) 
 Brennkammer  (BK) 
 Düse    (D) 
 Verkleidung   (V) 
 
Die „Black Box“ ist ein vereinfachtes Element zur Beschreibung aller inneren Komponenten 
des Triebwerks, wie beispielsweise dem Unterschall-Diffusor oder der Brennkammer, welche 
nicht direkt simuliert werden. Das „Black Box“-Modell wird durch einen Brennkammer-
Datensatz und Python-Routinen zur Parameterbestimmung unterstützt. Die „Black Box“ fließt 
somit durch die Berücksichtigung der Strömungsbedingungen an ihrem Ein- und Ausgang, 
ihrer Kraftkomponenten und ihrer Masse in den MDO-Prozess mit ein. Der Eingang der 
„Black Box“ ist im engsten Querschnitt des Einlaufs und der Ausgang im engsten Querschnitt 
der Düse definiert. Alle weiteren Elemente des Antriebs, wie der äußere Einlauf, die Düse 
und die Triebwerksverkleidung werden dagegen mit generiert und fließen sowohl in die 
Struktur- als auch aerodynamische Betrachtung mit ein.  
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Abbildung 4.6 Antriebsmodell – „Black Box“ und CFD-Domain (Machzahlkontur) 
 
Das heißt ebenfalls, dass Schubanteile der Einlauf- und Düsenströmung in den CFD-
Analysen enthalten sind und bei der Kraftanalyse berücksichtigt werden müssen. Abbildung 
4.6 verdeutlicht das Modell der „Black Box“. Darin ist der Schnitt durch einen der vier 
Antriebskanäle dargestellt und es wird die Berandung der „Black Box“ verdeutlicht. 
Der bereits erwähnte Brennkammer-Datensatz enthält jeweils für Ein- und Austritt die 
Totalgrößen von Temperatur und Druck in Abhängigkeit von Machzahl, Einlaufwirkungsgrad 
und Drosslungsgrad. Weiterhin sind Brennkammertemperaturen, spezifische 
Wärmekapazitäten, Isentropenexponenten, Massenflüsse, Luft-Brennstoff-Verhältnisse und 
Düsenhalsquerschnittsflächen angegeben. Der Inhalt des Datensatzes ist in den Tabelle 4.2 
und Tabelle 4.3 angegeben. Die darin angegebenen Werte beziehen sich auf je einen 
Triebwerkskanal. Für den MDO-Prozess werden die Daten für den transsonischen Fall mit 
der Machzahl 1.3 und für den Hyperschallfall mit der Machzahl 6.0 verwendet. Weiterhin 
müssen einige Annahmen getroffen werden. So wird die Eintrittsmachzahl mit 0.7 und die 
Düsenhals-Machzahl mit 1.0 definiert, so dass sich aus den Totalgrößen die statischen 
Größen und die fehlende Eintrittsfläche ableiten lassen. Die Einlaufwirkungsgrade werden für 
den Transschall mit 0.985 und für den Hyperschall mit 0.95 festgelegt. Damit sind alle 
Größen bekannt um die Reaktionskraft der Brennkammer-Stromröhre mit Hilfe des 
Kraftanalysemoduls in Abhängigkeit der Machzahl und des Drosslungsgrades zu berechnen. 
Diese impulsbasierte Kraft entspricht dem erzeugten Brennkammerschub und ist in 
Abbildung 4.6 mit BKF  bezeichnet. Werte außerhalb der gegebenen Drosslungsgrade 
werden linear interpoliert. Diese Kräfte werden später in der Kraftanalyse integriert.  
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Tabelle 4.2 Antriebsdatensatz für Ma = 1.3 
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Tabelle 4.3 Antriebsdatensatz für Ma = 6.0 
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Wie Abbildung 4.6 weiterhin verdeutlicht, wird eine Korrekturkraft KorrE ,F  eingeführt. Diese 
berücksichtigt die Reaktionskraft der Stromröhre zwischen der CFD-Austrittsfläche und am 
theoretischen Brennkammereintritt, an dem die Daten gegeben sind. Die Strömung ist in 
diesem Abschnitt in der Realität durch ein komplexes System schräger Stöße mit 
abschließendem senkrechtem Stoß gekennzeichnet, der die Strömung in den Unterschall-
Bereich überführt. Die numerische Modellierung des vollständigen Stoßsystems des Einlaufs 
ist nicht Bestandteil der vorliegenden Arbeit. Die Reaktionskräfte werden durch die Druck- 
und Geschwindigkeitsunterschiede der Strömung sowie einer möglichen vertikalen 
Geschwindigkeitskomponente an der CFD-Austrittsfläche mit Hilfe zwei-dimensionalen 
Ansatzes des Kraftanalysemoduls bestimmt. Die benötigten Daten der CFD-Austrittsfläche 
werden nach der CFD-Rechnung aus der entsprechenden Randbedingung abgeleitet. Diese 
Eingangsfläche der „Black Box“ stellt demnach eine passive Ausfluss-Randbedingung dar, 
an der keine Strömungsgrößen gesetzt werden. Im Gegensatz dazu wird die Ausgangsfläche 
der „Black Box“ als aktive Randbedingung integriert, wobei Druck und Temperatur in 
Abhängigkeit des untersuchten Drosslungsgrades vorgegeben werden. 
 
 
 
a) 31.Ma  
 
b) 06.Ma  
Abbildung 4.7 Qualitative Druckverteilung der Einlauf- und Düsenströmung 
 
Beispielhaft zeigt Abbildung 4.7 den Einfluss der Einlauf- und Düsenströmung auf die 
Druckverteilung bei Mach 1.3 und 6.0 am Beispiel der AM6-0-Konfiguration. Während im 
Transschall nur ein geringer Einfluss zu erkennen ist, kann bei Mach 6.0 eine deutliche 
Änderung der Druckverteilung im Heck- und Höhenruderbereich beobachtet werden. Die mit 
Hilfe des DLR TAU-Codes numerisch berechneten Kraftbeiwerte im Hyperschall stellen 
daher in der Regel nicht die aerodynamischen Auftriebs- und Widerstandsbeiwerte dar. Dies 
Mit Triebwerk 
Ohne Triebwerk 
Mit Triebwerk 
Ohne Triebwerk 
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muss also in einer Kraftanalyse dementsprechend berücksichtigt werden. Im Gegensatz 
dazu, kann davon ausgegangen werden, dass bei Mach 1.3 der Schub grundsätzlich durch 
die Brennkammer bestimmt wird. 
Weiterhin kann der Drosslungsgrad zur Simulation eines stationären Horizontalfluges im 
Hyperschall, wie beispielsweise während des Reisefluges, aufgrund des Einflusses der 
Düsenströmung nicht im Vorfeld bestimmt werden. Eine der notwendigen Bedingungen, dass 
die Auftriebskraft der Gewichtskraft entspricht, kann im Strömungslöser durch die Angabe 
eines gewünschten Zielauftriebsbeiwertes erfüllt werden. Dass sich dagegen die 
Widerstandskraft und die Schubkraft ausgleichen, ist nur bei einem bestimmten 
Drosslungsgrad möglich. Für Hyperschall-Bedingungen werden daher zwei CFD-Lösungen 
mit unterschiedlichem Drosslungsgrad durchgeführt und das Widerstands-Schub-
Gleichgewicht durch Interpolation erfüllt. Dieser Ansatz erhöht die Simulationsgenauigkeit, 
steigert aber gleichzeitig die Komplexität und den Rechenaufwand des MDO-Prozesses. Als 
fixe Drosslungsgrade werden 60 % und 80 % festgelegt, wogegen transsonische 
Rechnungen immer mit einem Drosslungsgrad von 100 % durchgeführt werden. 
Bei der Anwendung des „Black Box“-Modells im Transschall traten bei anfänglichen 
Untersuchungen zwei Probleme auf. Einerseits wird der Brennkammer zu wenig 
Massenstrom zugeführt, um die Werte des Triebwerksdatensatzes zu erfüllen und anderseits 
ist der Gesamtwiderstand der Konfiguration höher als der produzierte Brennkammerschub. 
Dieser Problematik wird durch Einführung zusätzlicher, nebeneinander liegender Luftkanäle 
direkt unter dem Rumpf begegnet. Diese sind in Abbildung 4.8 an der 
Ausgangskonfiguration des AM6-Modells dargestellt. Die Transschall-Strömung ist durch 
einen starken, senkrechten Stoß vor dem Triebwerk gekennzeichnet, der sowohl mit und 
ohne oberen Kanal auftritt. Auf das Rampensystem wirkt dadurch eine hohe Druckkraft, die 
einen großen Teil zum Gesamtwiderstand beiträgt. Durch den neuen, oberen Kanal fließt ein 
Teil des eintretenden Luftmassenstromes und erzeugt dadurch positive Effekte: 
 
 Verringerung des Luftmassenstromes, der durch die Einlauframpen umgelenkt 
werden muss, dadurch Verringerung des Einlaufwiderstandes 
 Dem Triebwerk kann durch Abzweigung aus dem oberen Kanal ausreichend 
Massenstrom zugeführt werden 
 Das Überexpansionsgebiet der Düse wird verkleinert und dadurch der Widerstand im 
Heckbereich vermindert 
 
Der obere Kanal wird ähnlich der „Black Box“ durch eine Ausfluss-Randbedingung am 
Einlauf und eine Einfluss-Randbedingung an der Düse simuliert. Die Einflusswerte an der 
Düse wurden über zwei-dimensionale Navier-Stokes-Rechnungen ermittelt, nachdem die 
Ausflusswerte aus einer drei-dimensionalen Euler-Rechnung abgeleitet wurden. Die Druck- 
und Machverteilung innerhalb des Kanals sind im unteren Teil von Abbildung 4.8 
angegeben. Zusätzlich kann der Widerstandsbeiwert der vier Luftkanäle ermittelt werden, der 
in die Widerstandsbilanzierung mit einfließt. Die düsenseitigen Ausflusswerte werden für die 
Ausgangskonfiguration bestimmt und für alle durchgeführten Transschall-Rechnungen 
innerhalb des MDO-Prozesses konstant gehalten. Die neu eingeführte Geometrie des 
Triebwerks im Transschall bleibt während des MDO-Prozesses für alle untersuchten 
Konfigurationen ebenfalls unverändert.    
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a) Frontansicht der Geometrie des Einlaufs für Transschall-Bedingungen 
 
b) Druckverteilung in der Symmetrieebene und Oberfläche, sowie Schnitt durch Triebwerk 
 
 
 
c) 2D-Navier-Stokes-Rechnung des oberen Kanals – Druckverteilung und Machzahl 
 
Abbildung 4.8 Doppel-Kanal-Modell für Transschall-Bedingungen (Ma = 1.3) 
„Black box“ 
Oberer Kanal 
Eingang oberer Kanal 
Eingang „Black Box“ 
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4.2.4 Parametrisierte Geometriebeschreibung der AM6-Konfiguration 
Die Geometriegenerierung nach einer Parameter-Aktualisierung ist in der Regel der erste 
Schritt eines MDO-Zyklus. Von daher ist eine robuste Geometriegenerierung eine wichtige 
Grundlage des MDO-Prozesses. Ausgehend von der geometrischen Beschreibung der 
HYCAT-1A wurde zunächst mit Hilfe des MDO-Geometriemoduls ein parametrisierter 
Geometrieprozess erstellt. Die folgende  Geometrieerzeugung der AM6-Konfiguration 
bezieht sich auf ein Halbmodell. In Abbildung 4.9 sind die grundlegenden Schritte der 
Geometriegenerierung visualisiert. 
Zunächst wird auf die Rumpfgeometrie eingegangen. Der Rumpf der HYCAT-1A wird durch 
analytische, doppel-elliptische Querschnitte beschrieben. Am Vorkörper bilden an jedem 
Querschnitt zwei Kurven am Übergang der Ellipsen eine scharfe Vorderkante. Diese 
Rumpfbeschreibung wird durch die Verwendung von NURBS-Kurven ersetzt. Ziel dieser 
Beschreibung ist es, die Rumpfgeometrie durch eine Ober- und Unterschale darzustellen. 
Für die Unterschale muss das Triebwerk berücksichtigt werden. Es folgt für die 
Geometriegenerierung der Unterschale eine Einteilung in drei Teilbereiche 1) direkt vor dem 
Einlauf 2) direkt nach der Düse und 3) in eine seitlich versetze Unterschale entlang der 
gesamten Rumpflänge, da die Breite des Triebwerks kleiner als die Rumpfbreite ist, siehe 
Abbildung 4.9 d). Über die Triebwerksparameter Position, Länge und Breite wird die 
Unterschalengenerierung beeinflusst.  
Zunächst werden drei Kurven in der Symmetrieebene für Ober- und Unterseite erzeugt. Bis 
auf Start- und Endpunkt der Konfiguration werden die Kontrollpunkte dieser Kurven kopiert 
und in Spannweitenrichtung ( y ) verschoben. Dies garantiert später aufgrund der NURBS-
Eigenschaften einen steten Übergang an der Symmetrieebene. Danach wird eine Hilfskurve 
in der Draufsicht erzeugt, die als Referenzkurve für die äußere Umrandung des Rumpfes in 
Spannweitenrichtung dient (rote Kurve in Abbildung 4.9 a)).  
Im nächsten Schritt werden die Anbindung des Flügels und das Höhenleitwerks in Form von 
Profilkurven berücksichtigt. Abhängig von der x - und z -Position sowie Profildefinition ergibt 
sich der zugehörige y -Wert für die Profile aus der Projektion der Profile auf die zuvor 
definierte Hilfskurve. Nach der Einbindung der Flügelprofile lassen sich durch Hinzufügen 
neuer Kontrollpunkte drei weitere Kurven definieren 1) von der Spitze zu dem Flügelprofil 2) 
zwischen Flügelprofil und Leitwerksprofil sowie 3) von dem Leitwerksprofil zum Endpunkt. 
Durch Zusammenfügen dieser Kurven mit den jeweiligen oberen bzw. unteren Profilkurven 
ergeben sich die äußeren Randkurven für Ober- und Unterschale, die sich nur in den 
Flügelsektionen unterscheiden (farbige Kurven in Abbildung 4.9 b)). 
Mit diesem Ansatz werden parametrisierte Profillöcher in die Rumpfbeschreibung integriert, 
an denen später die Flügelgeometrie angeschlossen werden. Dadurch wird eine aufwendige 
Verschneidungsberechnung zwischen Rumpf- und Flügelgeometrie vermieden. Im nächsten 
Schritt werden weitere NURBS-Kurven über bzw. unter den äußeren Randkurven eingeführt. 
Mit diesen neu generierten Kurven lässt sich der Übergang von Ober- und Unterschale 
entlang der x -Achse steuern. Deren Kontrollpunkte ergeben sich aus der Verschiebung der 
Randkurven-Kontrollpunkte und werden so arrangiert, dass im Bugteil eine scharfe 
Vorderkante durch Verschiebung zur inneren Hilfskurve und im Heckteil ein stetiger 
Übergang durch Verschiebung nur in z -Richtung entsteht. Für die Unterseite wird zusätzlich 
eine Kurve zur Anbindung zwischen der Einlaufs- und Düsenfläche mit der seitlichen 
Unterschale erstellt (farbige Kurven in Abbildung 4.9 c)). 
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a) Symmetrie- und Hilfskurven   b) Umrandungskurve mit Profilsektionen 
 
c) Übergangskurven     d) Flächen der Rumpfunterschale 
 
e) Rumpfoberschale     f) Flügelflächen 
 
g) Triebwerksschnittprofil    h) Spannweitige Triebwerkskurven  
 
i) Innere Triebwerksflächen    j) Triebwerksverkleidung 
 
Abbildung 4.9 Schritte der Geometriegenerierung 
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Damit stehen nun für Ober- und Unterschale mehrere axial gerichtete Hilfskurven zur 
Verfügung, deren diskrete Punkte wiederum als Kontrollpunkte zur Kurvengenerierung in 
Spannweitenrichtung dienen und damit zur Erzeugung von Flächen führen (Abbildung 4.9 
d) und e)). Zur besseren Kontrolle der späteren Netzgenerierung werden die Längskurven 
allerdings zuvor mehrfach geteilt, so dass letztendlich mehrere Flächen die Ober- und 
Unterschale des Rumpfes bilden. 
Nachdem der Rumpfgeometrie generiert wurde, können die Flügelgeometrien 
angeschlossen werden. Diese basieren auf parametrisierten Profilen, die skaliert und in 
Spannweitenrichtung angeordnet werden. Im einfachsten Fall besteht ein Flügel aus zwei 
Profilkurven, deren Punkte wiederum als Kontrollpunkte zur Erzeugung der Flügelflächen 
genutzt werden. Durch Erhöhung der Profilanzahl lässt sich die geometrische Komplexität 
der Flügel erhöhen. So wird beispielsweise durch die Einführung eines dritten Profils die 
Beschreibung eines Doppeltrapezflügels möglich. Wie bereits erwähnt wird das innere Profil 
jedes Flügels bereits bei der Rumpferzeugung generiert, so dass der Flügel dann an die 
entsprechende Position am Rumpf angebunden wird und wasserdicht mit dem Rumpf 
abschließt (Abbildung 4.9 f)). Wie bei der Rumpfgenerierung werden die Flügelflächen in 
kleinere Flächen zerlegt, was später von Vorteil bei der Netzgenerierung und der 
Auswertung von CFD-Daten ist. Für die AM6-Konfiguration werden Doppelkeilprofile für 
Hauptflügel und das Höhenruder sowie ein Diamantprofil für das Seitenruder verwendet. 
Der dritte große Abschnitt der Geometriegenerierung besteht aus dem Triebwerk. Wie am 
Anfang des Kapitels erwähnt wurde die Triebwerksgeometrie von dem ATLLAS-Partner 
ONERA als CAD-Datei bereitgestellt. Da die parametrisierte Geometriegenerierung nicht auf 
CAD basiert, muss die Triebwerksgeometrie umgewandelt werden. Hierfür wird zunächst ein 
Triebwerksprofil, wie es sich aus der Seitenansicht in der Symmetrieebene ergeben würde, 
erzeugt (Abbildung 4.9 g)). Das Profil berücksichtigt Einlauframpen, -klappe und -endfläche, 
obere und untere Düsenkontur, Düsenhalsfläche sowie Bodenabdeckung. Einlaufend- und 
Düsenhalsfläche trennen die „Black Box“ von der Geometrie ab und sind später 
Begrenzungsflächen der CFD-Domain. Das Triebwerksprofil wird zweimal entlang der 
gekrümmten Rumpfunterseite in y -Richtung verschoben. Die erste Profilverschiebung dient 
wie bei der Rumpfgenerierung zur Berücksichtigung eines steten Übergangs aus der 
Symmetrieebene. Die zweite Verschiebung beschreibt die Umrandung der 
Triebwerksseitenfläche und wird so rotiert, dass es normal zur Rumpfunterseite ausgerichtet 
ist. Somit können nun wiederum in Spannweitenrichtung angeordnete Kontrollkurven erzeugt 
werden (Abbildung 4.9 h)), die anschließend zur Flächengenerierung dienen. Die inneren 
Flächen des Einlaufes und der Düse passen sich ebenfalls der gekrümmten Rumpfunterseite 
an. Zusätzlich zur CAD-Geometrie werden Seitenwände innerhalb des Einlaufes und der 
Düse zur Darstellung von zwei, insgesamt also vier, Antriebskanäle eingeführt (Abbildung 
4.9 i)). Mit der Erzeugung der Flächen der Triebwerksverkleidung (Abbildung 4.9 j)) wird die 
Geometriegenerierung des Triebwerks abgeschlossen. 
Wie bereits erwähnt, ist der Geometrieprozess größtenteils parametrisiert. Zur 
Vereinfachung und aus gegebenen Randbedingungen ergeben sich logische Abhängigkeiten 
zwischen einzelnen Kontrollpunkten. Für die gesamte Geometrie stehen über 70 Parameter 
zur Verfügung. Diese können über eine Eingabedatei verändert werden. Diese wird vor 
Beginn des Geometrieprozesses abgerufen. Zur Verfügung stehende Geometrieparameter 
sind einerseits klassische Flugzeuggrößen wie Spannweite, Profilwurzeldicken oder 
Höhenruderausschlag und anderseits spezielle NURBS-Kurvenparameter wie die 
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Wichtungsfaktoren von Kontrollpunkten oder der Kurvengrad. Mit beiden Parameterarten 
lässt sich letztendlich die AM6-Geometrie beeinflussen. Ein auf den HYCAT-1A Daten 
basierendes Parameterset beschreibt die abgeleitete AM6-Konfiguration, wie sie in 
Abbildung 4.10 in verschiedenen Ansichten dargestellt ist. 
 
 
 
 
a) Ansicht von oben     b) Ansicht von unten 
 
 
 
 
c) Ansicht von der Seite    d) Ansicht von vorn 
 
 
 
 
e) Ansicht seitlich von vorn    f) Ansicht seitlich von hinten 
 
Abbildung 4.10 Geometrieansichten der AM6-Konfiguration 
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4.2.5 Massenbudget und Strukturauslegung 
Im Folgenden soll die Aufstellung und Nutzung des Massenbudgets sowie die Durchführung 
der Strukturauslegung erläutert werden. Wie bereits erwähnt, wurde ein anfängliches 
Massenbudget aus den HYCAT-1A Daten von DLR-SART innerhalb des ATLLAS-Projekts 
abgeleitet und zur Verfügung gestellt [65]. Dieses Massenbudget ist in Tabelle 4.4 und 
Tabelle 4.5 aufgelistet und dient als Orientierung für den MDO-Prozess. Durch die Erhöhung 
der Einzelmassen um jeweils 10 % wird darin das maximale Startgewicht der HYCAT-1A von 
278000 kg auf 298000 kg angehoben. 
Für die Bearbeitung der berücksichtigten Massekomponenten werden diese zunächst in zwei 
prinzipielle Klassen eingeteilt in 1) Komponenten mit konstanter Masse und 2) Komponenten 
mit variabler Masse. Alle Flugzeugkomponenten und -subsysteme, die nicht durch den MDO-
Prozess modifiziert werden, wie zum Beispiel Fahrwerke, Hydrauliksystem oder 
Kabinenelemente, werden den konstanten Massen zugeordnet und werden direkt aus dem 
Massenbudget abgeleitet. Großräumige Strukturmassen wie von Rumpf, Flügel oder 
Treibstofftanks sind dagegen stark von der Geometrie abhängig und müssen daher für jeden 
Optimierungszyklus ermittelt werden. Die Strukturmassen müssen in geeigneter Weise 
ermittelt werden. Somit können für die Strukturanalyse folgende Hauptaufgaben definiert 
werden: 
 
 Definition eines Strukturlayouts, welches auf jede Konfiguration des MDO-Prozesses 
angewendet werden kann 
 Bestimmung der Strukturmasse 
 Bestimmung des Tankvolumens und der maximalen Treibstoffmasse 
 Bestimmung eines Schwerpunktbereichs in Abhängigkeit von verschiedenen 
Treibstofffüllständen 
 
Für die Strukturanalyse wird das FEM-Modellierungsmodul und das FEM-Analysemodul aus 
Kapitel 3 genutzt und um eine entsprechende Modellierungsdefinition der AM6-Konfiguration 
erweitert. Die Definition des Strukturlayouts erfolgt vor der eigentlichen Ausführung des 
MDO-Prozesses. Die Bestimmung der Struktur- und Treibstoffmasse sowie der 
Schwerpunkte wird in jedem Optimierungszyklus durchgeführt. Während des ATLLAS-
Projekts wurde von FOI ein initiales FEM-Modell erstellt und zur Verfügung gestellt [66]. 
Dieses beschreibt die Rumpf- und Flügelstruktur mit Hilfe von Schalen- und 
Balkenelementen. Weiterhin enthält das Modell Elementgruppen, Elementeigenschaften, wie 
Dicken und Profilgrößen, Materialdefinitionen sowie NASTRAN-Einstellungen für 
dynamische Strukturberechnungen. Die Elementgruppen teilen hauptsächlich den Rumpf der 
AM6-Konfiguration in verschiedene axiale und radiale Segmente, die durch gleiche 
Elementeigenschaften und gleiches Material gekennzeichnet sind. Dies reduziert die Anzahl 
der möglichen Modellparameter, welche allerdings immer noch sehr hoch sein kann. Das 
FOI-Modell dient im Folgenden als Grundlage und wurde für den MDO-Prozess 
entsprechend angepasst und erweitert.  
Der erste Schritt ist die Entwicklung einer FEM-Netzgenerierungsmethode. Mit dieser 
Methode soll für eine gegebene äußere Geometrie ein FEM-Modell erzeugt werden, welches 
dann als NASTRAN-Inputdatei zur Verfügung steht. Diese Methode muss daher für 
parametrisierte Geometrien geeignet sein und automatisiert ablaufen. Ähnlich der 
Geometrieerzeugung erfolgt eine schrittweise Modellierung. 
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Stage #   1  HYCAT-1A ATLLAS -Recalc. supersonic cruise aircraft M = 6             Mass [kg]
 1. 1 Structure group:                  
 1. 1. 1 Hypersonic Vehicle Body (HASA)         34197.98
 1. 1. 2 Take-Off Wing Structure                18050.43
 1. 1. 3 Fins / Vertical Stabilizer             4547.73
 1. 1. 4 Wing Control Flaps                     2251.12
 1. 1. 5 Tank                                   12000.00
 1. 1. 6 Tank                                   12000.00
 1. 1. 7 Thrustframe A/B-Engines                1019.68
 1. 1. 8 Nacelles                               1400.00
 Mass Structure group:        w/o margins 85466.95
 Mass Structure group:        including 10.0 % margins 94013.64
 1. 2 Subsystem group:                  
 1. 2. 1 Propellant Supply                      580.48
 1. 2. 2 Propellant Supply                      362.84
 1. 2. 3 Take-Off Gear                          10800.00
 1. 2. 4 Electrics                              3086.63
 1. 2. 5 Avionics                               600.00
 1. 2. 6 Hydraulics                             2466.62
 1. 2. 7 ECS                                    800.00
 1. 2. 8 Primary Power                          1500.00
 1. 2. 9 Paint                                  2400.00
 1. 2.10 Air-Conditioning                       3300.00
 1. 2.11 Furnishing                             10000.00
 1. 2.12 Fairing                                0.00
 Mass Subsystem group:        w/o margins 35896.56
 Mass Subsystem group:        including 10.0 % margins 39486.22
 1. 3 Propulsion group:                 
 1. 3. 1 Airbreathing Engines Turbo             12500.00
 1. 3. 2 Airbreathing Engines (SC)RAM           6000.00
 1. 3. 3 Air Intake                             8000.00
 1. 3. 4 Airbreathing Engines Nozzle            10000.00
 Mass Propulsion group:       w/o margins 36500.00
 Mass Propulsion group:       including 10.0 % margins 40150.00
 1. 4 Thermalprotection group:          
 1. 4. 1 TPS #2                                 3081.50
 1. 4. 2 Cryogenic Insulation                   1408.00
 1. 4. 3 Cryogenic Insulation                   1474.00
 Mass Thermalprotection group:w/o margins 5963.50
 Mass Thermalprotection group:including 10.0 % margins 6559.85
 Stage Mass empty: (stage coordinates) 163827.01
 Stage Mass empty incl.marg.: (global coordinates) 180209.71
 Residual propellant: 1000.00
 Reserve propellant: 1000.00
 Stage Mass @ burn out (fairing separated): 182209.71
 Payload Mass: 18990.29
 Ascent propellant: 97050.00
 GLOW Stage Mass (w/o payload): 279259.71  
Tabelle 4.4 Rekalkuliertes  Massenbudget der HYCAT-1A – Teil 1 
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HYCAT-1A ATLLAS -Recalculation                                 Mass [kg] Mass [kg]
 Total Vehicle Mass empty: 163827.01
 Vehicle Mass empty incl. margins: 180209.71
 Total Lift-off Mass: 279259.71
 Payload Mass of stage 1 : 18990.29
 Gross Lift-Off Mass: 298250.00
DLR-SART Lockheed (Brewer)
 Vehicle Mass empty incl. margins: 180209.71 162070.00
 Ascent propellant: 97050.00 97020.00
 Payload Mass: 18990.29 19050.00
 Gross Lift-Off Mass: 298250.00 278140.00  
Tabelle 4.5 Rekalkuliertes  Massenbudget der HYCAT-1A – Teil 2 
 
Als erstes erfolgt die Strukturmodellierung des Rumpfes, die im Gegensatz zur 
Geometrieerzeugung auch den inneren Aufbau umfassen muss. Das Rumpfinnere der 
HYCAT-1A-Konfiguration ist nach Abbildung 4.1 vereinfacht durch Bug- und Hecktank, 
Passagierkabine sowie Stauraum am Anfang und Ende der Konfiguration gekennzeichnet. 
Es wird vereinbart, dass die Positionen der inneren Rumpfsegmente, wie sie in Tabelle 4.6 
angegeben sind, während der Optimierung konstant bleiben. Im Gegensatz dazu, sind die 
äußeren Rumpfsegmente durch die gegebene Geometrie und damit durch die 
Designparameter der Optimierung beeinflusst.  
 
Inneres Rumpfsegment  mxa   mxe  
Bug 0.0 12.6 
Bugtank 12.6 46.3 
Kabine 47.3 58.8 
Hecktank 59.8 96.7 
Heck 96.7 105.1 
 
Äußeres Rumpfsegment  mxa   mxe  
Vorkörper 0.0 variabel 
Flügel variabel variabel 
Vorderer Heckteil variabel variabel 
Höhenruder variabel variabel 
Hinterer Heckteil variabel 105.1 
 
Tabelle 4.6 Rumpfeinteilung in innere und äußere Segmente 
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Abbildung 4.11 Multilobe Tankdesign - Bugtank 
 
 
 
   
Abbildung 4.12 Rumpfquerschnittstypen 
 
Während des ATLLAS-Projekts wurde von DLR-SART ein sogenanntes Multilobe 
Tankdesign für die AM6-Konfiguration erstellt [65]. Das Hauptziel dabei ist den nicht-
kreisförmigen Rumpfquerschnitt durch eine Anreihung zylindrischer Tanks mit 
unterschiedlichen Durchmessern möglichst effizient auszufüllen. Die spezielle Geometrie der 
Tanks soll im Strukturmodell berücksichtigt werden. Als Beispiel für das Multilobe 
Tankdesign ist in Abbildung 4.11 die CAD-Geometrie des Bugtanks dargestellt. 
Die eigentliche Strukturmodellierung beginnt mit der Erzeugung der Schnittkurven der 
geometrischen Halbfläche des Rumpfes am Flügelanfang und -ende sowie am 
Höhenruderanfang und -ende. Somit entstehen vier halbe Rumpfquerschnitte an den 
entsprechenden x -Positionen. Nimmt man den Rumpfanfangs- und Rumpfendpunkt dazu, 
ergeben sich die in Tabelle 4.6 angegebenen fünf äußeren Rumpfsegmente. 
Balkengruppe I 
Balkengruppe II 
Balkengruppe IV 
Balkengruppe III 
Balkengruppe V 
Schalenelemente 
Typ A 
Typ B 
Knoten 
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a) Anordnung zweier Rumpfquerschnitte (Typ B) b) Tank- und Hüllenstringer 
 
 
 
c) Versteifungswände    c) Tankaußenwand 
 
 
 
d) Rumpfaußenhülle     e) Gruppeneinteilung der Außenhülle 
 
Abbildung 4.13 Strukturmodellierung zwischen zwei Tankquerschnitten (Typ B) 
 
 
Hüllenstringer 
Tankstringer 
Seitenver-
steifungen 
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Über einen Parameter lässt sich nun steuern wie viel weitere Rumpfquerschnitte pro 
Rumpfsegment durch Schneiden der Rumpfgeometrie erzeugt werden. Diese werden 
innerhalb der Flügelsegmente an den Profilkanten ausgerichtet, ansonsten in konstantem 
Abstand zueinander angeordnet. Durch Spiegelung der Schnittkurven ergibt sich ein Abbild 
der Rumpfgeometrie durch axial angeordnete Querschnitte. Im Gegensatz zur CFD-Analyse 
wird bei der Strukturanalyse mit einem Vollmodell gearbeitet. Diese Querschnittskurven 
werden rediskretisiert, so dass jeder Querschnitt durch 30 kartesische Punkte bzw. FEM-
Knoten repräsentiert wird (vgl. Abbildung 4.12). Die Querschnittsknoten werden mit 
Balkenelementen miteinander verbunden. Für die Anwendung des Elementgruppensystems 
werden die Balkenelemente in radiale Gruppen eingeteilt, siehe Typ A in Abbildung 4.12. 
Dieser Querschnittstyp wird für das Bug-, Kabinen- und Hecksegment benutzt. Für die 
Tankquerschnitte wird ein inneres Profil erzeugt, welches das erwähnte Multilobe 
Tankdesign berücksichtigt. Dieses Profil bildet eine eigene Balkengruppe und die 
Verbindung mit dem äußeren Querschnitt erfolgt über Schalenelemente. Es entsteht der 
ebenfalls in Abbildung 4.12 dargestellte Typ B. Eine entsprechende Routine zur 
Bestimmung der inneren Profilknoten in Abhängigkeit der Außengeometrie und 
Längsposition wurde in das FEM-Modul implementiert. 
Die Strukturmodellierung des Rumpfes zwischen den Rumpfquerschnitten ist in Abbildung 
4.13 dargestellt. Zunächst werden die äußeren Knoten mit Balkenelementen, den 
sogenannten Hüllenstringern, verknüpft. Im Fall von Tankquerschnitten von Typ B werden 
axiale Stringerelemente an den inneren Querschnittsknoten, Versteifungswände am Boden 
und der Decke sowie die Tankaußenhülle generiert. Dagegen werden Schalenelemente zur 
Modellierung der Außenhülle und der Seitenversteifungen für jeden Querschnitt erstellt. Es 
hat sich gezeigt, dass besonders die Seitenversteifungen sowohl in als auch zwischen den 
Querschnitten notwendig sind, um dem Rumpf ausreichend Steifigkeit zu verleihen [66]. Die 
Schalenelemente der  Außenhülle werden wieder gesondert in radialen Gruppen eingeteilt. 
Danach kann die Tankmodellierung abgeschlossen werden, in dem mit Hilfe von 
Schalenelementen die inneren Tankprofile geschlossen und weitere axiale 
Versteifungswände eingefügt werden. Abbildung 4.14 zeigt die innere und äußere Struktur 
des Bugtanks. Für das Bug-, Heck- und Kabinensegment werden abschließend zur  
Erhöhung der Steifigkeit Boden- und Wandversteifungen eingeführt, siehe Abbildung 4.15. 
 
 
 
 
Abbildung 4.14 Multilobe Tankdesign - Strukturmodellierung: links) innere Tankwände, 
rechts) äußere Tankhülle 
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Abbildung 4.15 Versteifungswände in Bug-, Kabinen- und Hecksegment 
 
 
 
 
a) Balkenstruktur     b) Versteifungs-Schalenelemente 
 
 
c) Tankstruktur     c) Hüllenelemente 
 
Abbildung 4.16 Darstellung der Rumpfstruktur-Modellierung 
 
Kabinenboden 
Bug 
Heck 
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Abbildung 4.16 fasst die Modellierungsschritte der Rumpfstruktur zusammen und 
verdeutlicht die Zusammenführung von Querschnittssegmenten, Versteifungswänden und 
Tankstrukturen. Zum Abschluss der Rumpfmodellierung werden die Rumpfsegmente mit 
Schalenelementen umhüllt.  
Im nächsten Modellierungsschritt wird die Flügelstruktur erstellt. Das Strukturmodel des 
Hauptflügels ist in Abbildung 4.17 dargestellt und besteht ausschließlich aus 
Schalenelementen zur Nachbildung von Holmen, Rippen und Verschalung. Der Flügel wird 
in einen inneren und äußeren Bereich eingeteilt, da sich während der Optimierung der 
Einfach-Trapezflügel auch in einen Doppel-Trapezflügel umformen kann. Es ergeben sich 
somit zunächst drei Querschnitte in Spannweitenrichtung 1) an der Flügelwurzel, 2) an der 
Flügelspitze und 3) am möglichen Übergang der beiden Flügeltrapeze. In den inneren 
Bereich werden drei, in den äußeren Bereich zwei weitere Rippenquerschnitte eingefügt. Die 
Rippenquerschnitte werden durch Zerschneidung der Flügelgeometrie erzeugt. Punkte der 
Vorderkante und Hinterkante des Flügels werden nicht in die Holm- und Rippenstruktur mit 
einbezogen und es ergibt sich für jeden Rippenquerschnitt das in Abbildung 4.17 
angegebene Knotenprofil. Knoten werden in der Mitte und am Übergang jedes 
Profilsegments 1PS , 2PS  und 3PS  erzeugt. Durch Verbinden der Knoten in der 
Querschnittsebene entstehen die Rippenelemente und durch Verbinden in 
Spannweitenrichtung entstehen fünf Holmstrukturen. Abschließend werden die 
Verschalungselemente erzeugt, wobei jetzt die Knoten der Flügelvorderkante und 
Flügelhinterkante mit einbezogen werden. Der gleiche Prozess wird zur Generierung des 
Höhen- und Seitenruders benutzt.  
 
 
 
 
Abbildung 4.17 Strukturmodellierung des Flügels: links) Holme und Rippen, rechts) 
Verschalung 
 
 
Abbildung 4.18 Strukturmodellierung des Triebwerks: links) Einlauf- und Düsenplatten, 
rechts) Seiten- und Zwischenwände 
PS1 PS2 PS3 
Knotenprofil 
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Die Modellierung der Treibwerksstruktur berücksichtigt zunächst die Einlauf- und 
Düsenabschnitte, um deren Masse aus Tabelle 4.4 sowie den Einfluss auf den Schwerpunkt 
zu berücksichtigen. Dazu werden sie vereinfacht als Schalenelemente aus der Geometrie 
der Einlauframpen bzw. der oberen Düsenkontur abgeleitet. Ein zweiter Schritt generiert 
Seiten- und Zwischenwände, die versteifend auf die gesamte Rumpfstruktur der AM6-
Konfiguration wirken. Die Seitenwände werden wie bei der Rumpf- und Flügelmodellierung 
durch Schnittkurven der Triebwerksgeometrie erzeugt.  Abbildung 4.18 zeigt das 
vereinfachte Strukturmodell des Triebwerks. 
Mit der Modellierung des Triebwerks ist die Erstellung drei-dimensionaler Elemente 
abgeschlossen. Um die einzelnen Strukturkomponenten zu einem festen Modell 
zusammenzufügen, werden Starrkörperelemente eingesetzt. Durch die vorherige Anordnung 
der Rumpfquerschnitte an den Flügelprofilen ergeben sich je zwei zusammengehörende 
Knotenpaare, zwischen denen die Starrkörperelemente angewandt werden können. Somit 
entstehen beispielsweise für den Flügel je fünf Knotenpaare für obere und untere Profilseite. 
Abbildung 4.19 zeigt die oberseitige Anbindung der Flügel. Mit dem gleichen Ansatz werden 
auch Höhen- und Seitenruder sowie die Triebwerksstruktur an den Rumpf angefügt.  
 
 
Abbildung 4.19 Flügel-Rumpf-Anbindung mit Hilfe von Starrkörperelementen 
 
Im nächsten Schritt werden die konstanten Systemmassen auf dem Model verteilt. Dafür gibt 
es prinzipiell zwei Möglichkeiten. Entweder man „verschmiert“ die Masse direkt auf 
vorhandenen Elementoberflächen indem man an zwei-dimensionalen Elementen eine Masse 
pro Quadratmeter angibt oder man benutzt sogenannte Konstant-Massenelemente. Diese 
ein-dimensionalen Elemente enthalten einen skalaren Massewert und können an einen 
Netzknoten angehängt werden. Für das variable AM6-Modell wird letztere Variante 
Starrkörperelemente 
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angewandt, da hierbei keine Elementflächen bestimmt werden müssen. Hinsichtlich der 
Zuordnung der konstanten Massen an Strukturkomponenten lassen sich vier 
Massengruppen definieren: 1) Subsysteme, 2) Nutzlast, 3) Antrieb und 4) Fahrwerke. Die 
Fahrwerkspositionen ergeben sich aus der HYCAT-1A Konfiguration. Es werden umliegende 
Knoten zu diesen Positionen gesucht, die mit Konstant-Massenelementen verknüpft und mit 
dem jeweiligen Masseanteil belegt werden. Die Nutzlast wird gleichmäßig auf die im 
Kabinenbereich modellierten Bodenplattenknoten verteilt. Für die Subsysteme wird 
angenommen, dass sie gleichmäßig entlang der Konfigurationsachse verteilt sind, so dass 
sich für jeden Rumpfquerschnitt in Abhängigkeit seiner Position eine Masse ergibt. Diese 
Masse wird dann unter Ausnutzung der räumlichen Gegebenheiten, wie in Abbildung 4.20 
dargestellt, prozentual verteilt.  
Im nächsten Schritt wird die Treibstoffmasse modelliert. Diese ist abhängig vom dem 
betrachteten Missionspunkt und wird ebenfalls mit Hilfe der erwähnten Konstant-
Massenelementen simuliert. Zunächst werden die Volumen von Bug- und Hecktank 
bestimmt. Dazu werden die Tanks mittels mehrerer dreiseitiger Prismen nachgebildet. 
Anschließend wird das Volumen der einzelnen Prismen bestimmt und zu dem Tankvolumen 
aufaddiert. Die maximale Treibstoffmasse ist dann definiert zu: 
 
   trHTBTvmaxts VVfm ,        (4.1) 
 
Mit  850.vf  
 39875 m
kg
tr .  
 
Es wird ein Volumenfaktor vf  eingeführt, der als ein Sicherheitsfaktor anzusehen ist. Die 
Dichte des Wasserstoffs wird aus [65] übernommen. Mit der Bestimmung der maximalen 
Treibstoffmasse kann das FEM-Modell mit verschiedenen Treibstoffmassen zwischen Null 
und des maximalen Werts beaufschlagt werden. Dafür werden wiederum die Massen für 
jeden Querschnitt abhängig von dessen axialer Position bestimmt und auf die Konstant-
Massenelemente der Tankknoten verteilt, siehe Abbildung 4.21. Hinsichtlich der 
Schwerpunktsbestimmung kann die Verteilung des Treibstoffs auf zwei unterschiedliche 
Arten erfolgen. Im ersten Fall wird versucht, das Volumen des Bugtanks auszufüllen und den 
möglichen Rest des Treibstoffs auf den Hecktank zu verteilen. Im zweiten Fall wird 
umgekehrt zunächst das Volumen des Hecktanks ausgefüllt und dann gegebenenfalls der 
Bugtank. Somit lassen sich für eine gegebene Treibstoffmasse ein minimal und ein maximal 
möglicher Massenschwerpunkt der Konfiguration bestimmen. Dazwischen sind alle 
Schwerpunkte vorstellbar, je nachdem wie die Entleerung der Tanks durchgeführt wird. Zur 
Verdeutlichung sind beide Methoden in Abbildung 4.22 gezeigt. Der Unterschied zwischen 
minimalen und maximalen Massenschwerpunkt der initialen AM6-Konfiguration am Anfang 
des Reiseflugs liegt bei 7.1 m, was 6.6 % der Gesamtlänge entspricht. 
In der späteren Datenauswertung wird dann verglichen, ob der aerodynamische Druckpunkt 
innerhalb dieser Schwerpunktsspanne liegt, um eine Trimmung der AM6-Konfiguration im 
jeweiligen Flugpunkt zu gewährleisten. Mit diesem Ansatz wird eine wichtige 
flugmechanische  Randbedingung in den MDO-Prozess integriert.  
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Abbildung 4.20 Verteilung einer gegebenen Masse an einem Rumpfquerschnitt (in %) 
 
 
 
 
 
Abbildung 4.21 Konstant-Massenelemente des Bugtanks zur Simulierung der 
Treibstoffmasse 
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Abbildung 4.22 Verteilung einer gegebenen Treibstoffmasse und Einfluss auf den 
Schwerpunkt 
 
Ein weiterer Bestandteil für die Strukturanalyse ist die Definition von Materialien. Diese sind 
hauptsächlich in dem FOI-Modell [66] gegeben und bilden eine Materialbibliothek, auf die 
während der FEM-Modellierung zurückgegriffen werden kann. Die Materialbibliothek wird um 
eine Al-Legierung [65] [67] als Tankmaterial sowie um den keramischen Verbundwerkstoff 
C/C-SiC [68] als Material für die Flügelvorderkanten erweitert. Die Materialwahl wurde von 
FOI hauptsächlich für dynamische Untersuchungen zur Vorhersage des 
Eigenschwingungsverhaltens der AM6-Konfiguration bestimmt. Materialien der 
Schalenelemente für die Flugzeughülle sind hauptsächlich Stahl und AlBeMet. AlBeMet ist 
eine Aluminium-Beryllium-Legierung, die eine ähnliche Steifigkeit wie Stahl aufweist, bei 
deutlich geringerer Dichte. Es wird vor allem in Rumpfbereichen vor und hinter dem Flügel 
zur Erhöhung der Biegesteifigkeit des Rumpfes eingesetzt. Die Anwendung von AlBeMet als 
Rumpfmaterial hat das dynamische Verhalten der Konfiguration stark verbessert, wie es in 
mehreren Analysen von FOI gezeigt wurde [66]. Der Nachteil dieses Materials sind die 
hohen Materialkosten, welche im Moment nicht in dem MDO-Prozess berücksichtigt sind. Es 
wird daher darauf verzichtet, AlBeMet als alleiniges Hüllenmaterial zu verwenden. Innere 
Strukturmaterialien sind überwiegend Aluminium und Aluminiumlegierungen. Obwohl im 
derzeitigen Strukturprozess keine Temperaturanalysen enthalten sind, wurde zur 
Berücksichtigung zu erwartender hoher Temperaturen an den Flügelvorderkanten 
temperaturbeständiges C/C-SiC-Material eingeführt. Ausgehend von den Ergebnissen in [59] 
können Vorderkanten-Temperaturen bis zu 1400 °C erwartet werden. 
Die Materialkennwerte des anisotropen C/C-SiC-Materials wurden während des ATLLAS-
Projekts präzisiert und standen demnach für den MDO-Prozess zur Verfügung. Die 
Materialverteilung ist in Abbildung 4.23 dargestellt. Die Werkstoffkenngrößen der 
verwendeten Materialien sind in Tabelle 4.7 zusammengefasst.  
  
xMSP,min 
xMSP,max 
ΔxMSP 
Treibstoffentleerung ausgehend vom Hecktank 
Treibstoffentleerung ausgehend vom Bugtank 
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Abbildung 4.23 Materialverteilung 
 
 
Material  GPaE   GPaG      3mkg  
Stahl 210.0 80.8 0.30 7600.0 
Aluminium 70.0 26.3 0.30 2700.0 
Al (2219TT87) 75.0 28.0 0.33 2700.0 
AlBeMet 200.0 76.9 0.30 2076.0 
a) Isentrope Materialien 
 
Material  GPaE1   GPaE2   12   GPaG12   3mkg  
C/C-SiC 74.1 25.8 0.0316 8.8 1850.0 
b) Anisotrope Materialien 
 
Tabelle 4.7 Werkstoffkenngrößen verwendeter Materialien 
 
Nachdem die Elementmodellierung und Materialdefinition abgeschlossen ist, müssen die 
Elementeigenschaften definiert bzw. bestimmt werden. Die Bestimmung der 
Elementeigenschaften ist keine triviale Aufgabe. Elemente können nur einen Parameter,  wie 
die Dicke bei Schalenelementen, oder mehrere Parameter, wie beispielsweise sechs 
Dimensionsparameter für I -förmige Balkenelemente, besitzen. Somit kann die Anzahl von 
Parametern bei einem komplexen Modell einige Hundert oder Tausend überschreiten und 
Stahl 
Aluminium 
Al-Legierung (2219T87) 
C/C-SiC 
AlBeMet 
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eine individuelle Definition aller Eigenschaften eines Elements ist sehr unpraktisch. Wie 
bereits am Anfang des Kapitels erwähnt, hat daher FOI ein Elementgruppensystem 
eingeführt, um die Anzahl der Strukturparameter zu verringern. Jede Gruppe repräsentiert 
einen größeren Strukturteil und enthält eine gewisse Anzahl an Elementen. Werden nun die 
Gruppeneigenschaften geändert, werden gleichzeitig alle enthaltenen Elemente angepasst. 
Dieses Gruppensystem wird auch in der Strukturmodellierung für den MDO-Prozess 
angewandt. Im Moment beschränkt sich eine Gruppe auf einen Element- und einen 
Materialtyp. Im Allgemeinen wird die Rumpfstruktur in radiale und axiale Gruppen eingeteilt. 
Die radiale Einteilung entspricht dabei den bereits bei der Querschnittsgenerierung erstellten 
Balkengruppen aus Abbildung 4.12. Die axiale Einteilung orientiert sich an der 
Materialanordnung. Die Flügelstrukturen werden in Gruppen in Spannweiten- und 
Sehnenrichtung zerlegt. Nach der Gruppeneinteilung entstehen insgesamt 108 Gruppen mit 
insgesamt 199 Parametern. Mit dem FEM-Modell von FOI stehen Werte für die 
Gruppenparameter des initialen AM6-Strukturmodells zur Verfügung, die eine ausreichende 
Steifigkeit mit einer ersten Eigenfrequenz von 2.5 Hz erzeugen. Dieser Eigenfrequenzwert 
wurde aus Struktursicht als eine kritische Randbedingung der AM6-Konfiguration identifiziert 
[66]. Während des Optimierungsprozesses mit variabler Geometrie ist nun nicht 
gewährleistet, dass dieser Wert eingehalten werden kann, wenn die Definition der 
Strukturparameter konstant bleibt. Von daher müssen die Gruppenparameter für jeden 
Iterationsschritt bestimmt werden. Dazu wird eine Strukturoptimierung durchgeführt, die auf 
ein internes Gradientenverfahren des Strukturlösers NASTRAN zurückgreift. Jede 
Konfiguration wird zunächst mit den Startwerten der ersten Konfiguration erzeugt und dann 
hinsichtlich minimaler Strukturmasse optimiert.  
 
 
 
Abbildung 4.24 Beispiel der lateralen Biegemode der Eigenfrequenzanalyse 
 
Verformt 
Unverformt 
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Da die Strukturoptimierung in jedem Optimierungszyklus durchgeführt werden muss, erhöht 
sich die Rechenzeit, allerdings kann der Strukturprozess direkt auf Geometrieänderungen 
reagieren. Dies wird als wichtiger erachtet als die gleichzeitige Erhöhung der Rechenzeit. 
Insgesamt dauert die Strukturoptimierung 20-30 Minuten bei der Nutzung eines 
Rechenkerns. Die Bestimmung der Schwerpunktspanne für verschiedene Treibstoffmassen 
dagegen ist schnell und kann in einem Schritt mehrfach durchgeführt werden. 
Für eine sinnvolle Strukturoptimierung müssen neben der Zielfunktion, die Minimierung der 
Strukturmasse, begrenzende Randbedingungen angegeben werden. Die ersten 
Randbedingungen betreffen die zulässigen Elementdimensionen selbst. So darf die Dicke 
von Schalenelementen nicht kleiner als 0.8 mm und die Querschnittsdimensionen von 
Balkenelementen nicht kleiner als 1.0 mm sein. Diese beiden Randbedingungen 
gewährleisten Massenanteile auch von nicht beanspruchten Strukturelementen und werden 
als Eingabeblock bei der Erstellung der NASTRAN Inputdatei angegeben. Die nächste 
Randbedingung ist, wie bereits erwähnt, die Einhaltung einer ersten Eigenfrequenz von 
mindestens 2.5 Hz. Dazu wird an dem freihängenden Modell eine Modalanalyse 
durchgeführt. Das Modell wird dabei für den ungünstigsten Fall mit der maximalen 
Treibstoffmasse belegt. Abbildung 4.24 zeigt beispielhaft die Verformung der lateralen 
Biegemode an. 
Weiterhin wird eine Spannungsrandbedingung eingeführt, indem eine Drucklast auf die 
Flügel und das Höhenruder wirkt und die maximale Von-Mises-Vergleichsspannung 
bestimmt werden kann. Ziel dieser Randbedingung ist nicht eine komplette statische 
Strukturauslegung durchzuführen. Dafür müsste der Aufwand der FEM-Modellierung und  
der Analyse erhöht werden. Es gilt vielmehr, eine mögliche Massenreduzierung an den 
Flügel-Rumpf-Übergängen zu verhindern, wie es bei der Betrachtung nur einer dynamischen 
Randbedingung auftreten könnte. In diesem Ansatz der Berücksichtigung einer statischen 
Randbedingung wird die maximal zulässige Von-Mises-Vergleichsspannung mit 400 MPa 
definiert. Die Drucklast selbst ist normalerweise abhängig von den aerodynamischen 
Verhältnissen. Zur genauen Bestimmung der Drucklast wäre eine innere Iterationsschleife 
nach Abbildung 3.2 nötig, was den Rechenaufwand stark erhöhen würde. In Kombination 
mit den MDO-Zielen dieser Arbeit, wie beispielsweise die Einbindung mehrerer 
Missionspunkte, wird aber ein sequentielles MDA-Verfahren eingesetzt, in dem die 
aerodynamischen Analysen nach der Strukturanalyse vorgesehen sind.  
Die Berücksichtigung der Drucklast folgt daher einer vereinfachten Betrachtung. Durch die 
aerodynamischen Voranalysen der AM6-Konfiguration und einen ersten Test-MDO-Prozess 
stehen einige hundert aerodynamische Datensätze zur Verfügung. Davon wurden einige 
Reiseflugfälle bei Mach 6.0 untersucht und verglichen. In Abbildung 4.25 sind zwei 
Beispiele von Druckverteilungen an unterschiedlichen Flügelgeometrien dargestellt, die sich 
sowohl in Größe und Position unterscheiden. Der Rumpf ist in der Abbildung jeweils 
ausgeblendet. Es ist zu erkennen, dass die Druckverteilung sowohl auf der Oberseite als 
auch der Unterseite einem ähnlichen Schema folgen. Daher wird die Annahme getroffen, 
dass die Kraft auf die Flügel und damit das Biegemoment auf die Übergangsbereiche 
hauptsächlich von den Flügeldimensionen abhängig ist. Weiterhin lassen sich Druckbereiche 
in Strömungsrichtung gut mit den Profilkanten abgrenzen. Nutzt man noch dazu die 
spannweitige Flügeleinteilung in einen inneren und äußeren Bereich, ergeben sich jeweils 
sechs oberseitige und unterseitige Druckbereiche. Für diese lässt sich jeweils ein gemittelter 
Druck berechnen. Diese werden danach mit einem Faktor von 2.5 multipliziert, was mit 
einem 2.5g-Manöverlastfall verglichen werden kann.  
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a) Druckverteilung Oberseite 
 
 
 
b) Druckverteilung Unterseite 
 
Abbildung 4.25 Vergleich der Druckverteilung am Flügel und Höhenruder zweier 
unterschiedlicher Konfigurationen 
 
Konfiguartion A 
Konfiguartion B 
Konfiguartion A 
Konfiguartion B 
Rumpf ausgeblendet 
Rumpf ausgeblendet 
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Abbildung 4.26 Gemittelte Drucksegmente als statischer Lastfall 
 
Die Einteilung in Drucksegmente und die Aufbringung der Last auf die Flügelelemente ist in 
Abbildung 4.26 dargestellt. Die unterschiedlichen Vorzeichen ergeben sich durch die lokal 
definierten Element-Koordinatensysteme. Für die anschließenden linear-statischen FEM-
Rechnungen zur Bestimmung der Spannungen wird das Modell an mehreren Knoten in der 
Nähe des Schwerpunkts eingespannt. Die eingeführten Randbedingungen werden während 
der Strukturoptimierung von NASTRAN überprüft. Zur Sicherheit erfolgt eine zusätzliche 
Überprüfung der ersten Eigenfrequenz und der maximalen Von-Mises-Vergleichsspannung 
bei der globalen Randbedingungsanalyse, die später vorgestellt wird. 
Mit der Anwendung des vorgestellten Strukturprozesses werden also in jedem 
Iterationsschritt des MDO-Prozesses die Strukturmasse, die Treibstoffmasse, die maximale 
Startmasse sowie die Schwerpunkte für verschiedene Treibstoff-Levels der aktuellen 
Konfiguration bestimmt. Tabelle 4.8 enthält die durch den vorgestellten 
Strukturoptimierungsprozess ermittelten Systemmassen der initialen AM6-Konfiguration. 
Zum Vergleich sind die zusammengefassten Massendaten der HYCAT-1A Konfiguration und 
den anfänglichen AM6-Massen, die sich durch Erhöhung um 10 % der Originaldaten 
ergeben, angegeben. Beim Anteil der konstanten Systemmassen wird im MDO-
Strukturprozess eine Sicherheit von 8.1 % eingerechnet. Die variablen Strukturmassen 
reduzieren sich durch den vorgestellten Strukturoptimierungsprozess um 16.5 %. Dies führt 
letztendlich auf eine Reduzierung der maximalen Startmasse um 5.8 %, bei gleichzeitiger 
Einhaltung der strukturellen Randbedingungen. Wie zu erkennen, ist dies auf die erheblich 
geringere Tankmasse sowie die leichtere Flügelstruktur zurückzuführen.  
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HYCAT-1A
kg kg % kg %
Konstante Massen
Nutzlast 18990.29 20889.32 10.00 19000.00 0.05
Subsysteme 41860.06 46046.07 10.00 48300.00 15.38
Triebwerkskomp. 18500.00 20350.00 10.00 18500.00 0.00
Σ 79350.35 87285.39 10.00 85800.00 8.13
Struktur
Flugzeugzelle 36617.67 40279.44 10.00 42518.00 16.11
Bugtank 12000.00 13200.00 10.00 2933.00 -75.56
Hecktank 12000.00 13200.00 10.00 4364.00 -63.63
Flügel 24849.28 27334.21 10.00 19318.00 -22.26
Triebwerkszelle 18000.00 19800.00 10.00 17300.00 -3.89
Σ 103466.95 113813.65 10.00 86433.00 -16.46
Leermasse
Σ 182817.30 201099.03 10.00 172233.00 -5.79
AM6 (DLR-SART) AM6 (Strukturopt.)
 
 
Tabelle 4.8 Die Systemmassen der initialen AM6-Konfiguration nach der Strukturoptimierung 
4.2.6 CFD- und Kraftanalysen 
Bevor CFD-Analysen durchgeführt werden können, muss die automatisierte CFD-
Netzgenerierung an die AM6-Konfiguration angepasst werden. Dafür wird die 
Netzgenerierung zunächst einmal mit Hilfe der grafischen Oberfläche des Netzgenerators 
CENTAUR durchgeführt. Danach stehen alle benötigten Dateien zur Verfügung, die dann pro 
Optimierungszyklus nicht-interaktiv aktualisiert werden können und die automatische 
Neuvernetzung nach geometrischen Veränderungen ermöglichen.  
Es zeigt sich, dass die Netzgenerierung einen erheblichen Einfluss auf die Gesamtzeit des 
MDO-Prozesses hat. Im vorgestellten MDO-Prozess werden insgesamt drei Missionspunkte, 
ein transsonischer und zwei hypersonische aerodynamische Fälle untersucht. Berücksichtigt 
man weiterhin die in Kapitel 4.2.3 herausgestellte Notwendigkeit der Interpolation der 
Hyperschallfälle werden pro Optimierungszyklus fünf verschiedene CFD-Netze benötigt. Die 
Unterschiede der einzelnen Netze beziehen sich jedoch nur auf lokale geometrische 
Änderungen wie Höhenruderausschlag, Düsenhalsquerschnitt oder Einlaufgeometrie. Eine 
komplette Neuvernetzung der gesamten Konfiguration ist daher nicht nötig. Es wird eine 
sogenannte modulare Netzgenerierung benutzt. Mit deren Hilfe wird die Raumgeometrie in 
geeignete drei-dimensionale Module unterteilt, die unabhängig voneinander vernetzt werden 
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können. Abbildung 4.27 demonstriert die für die AM6-Konfiguration definierten Module in 
der Seitenansicht. Nach der Definition muss zum Beispiel zur Simulation verschiedener 
Höhenruderausschläge nur das Höhenruder-Modul (HR-Modul) neu vernetzt werden. 
Alternativ können auch Netzmodule durch bestehende Module mit den gleichen 
Grenzflächen ausgetauscht werden.  
 
 
 
a) Modulares CENTAUR-Netz 
 
 
b) Netzabstraktion 
 
Abbildung 4.27 Modulares Netz der AM6-Konfiguration 
Einlaufmodul Düsenmodul 
HR-Modul Modulgrenzen 
Hauptmodul (Rumpf, Flügel, Fernfeld) 
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Netzmodule können beliebig in Größe und Position verändert werden, allerdings muss ihre 
logische Anordnung zueinander bestehen bleiben. So müssen beispielsweise Einlauf- und 
Düsenmodul immer miteinander verbunden sein. In Abbildung 4.28 sind einige 
Detailansichten des Oberflächennetzes dargestellt und verdeutlichen die Anwendung von 
Quellen an unsteten Geometrieübergängen sowie die allgemeine Netzverfeinerung im 
Triebwerksbereich. 
 
       
 a) Triebwerkseinlauf    b) Rumpfspitze 
      
 c) Heck     d) Flügeloberfläche 
Abbildung 4.28 Detailansichten des CFD-Netzes 
 
 
 
Abbildung 4.29 Netzgenerierungsprozedur der AM6-Konfiguration 
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Abbildung 4.29 zeigt den Ablauf der Netzgenerierung für die fünf benötigten Netze mit Hilfe 
des modularen Ansatzes. Als fixe Drosslungsgrade werden 60 % und 80 % benutzt. Alle 
Netzmodule, die grundsätzlich nicht durch Parameteränderungen betroffen sind, werden vor 
dem eigentlichen Optimierungsprozess vernetzt. Dazu zählen das transsonische und 
hypersonische Einlaufmodul sowie das transsonische Düsenmodul. Alle anderen benötigten 
Module werden innerhalb jedes Optimierungszyklus neu erstellt. Diese Prozedur unterteilt 
sich in einen sequentiellen und parallelen Anteil. Zunächst werden einem sequentiellen 
Schritt nacheinander das Hauptmodul und das transsonische HR-Modul erzeugt. Danach 
sind alle Modulgrenzen definiert, da für jedes Modul mindestens ein Netz existiert. Somit 
können alle weiteren Module parallel vernetzt werden. Abschließend werden die einzelnen 
Netzmodule für die fünf Fälle zusammengefügt. Jedes Netz enthält ca. 1.5 Millionen Knoten 
und über 8.0 Millionen Elemente. Durch den modularen Ansatz beträgt die Zeit für die 
Netzgenerierung innerhalb eines MDO-Schritts ca. 65 Minuten gegenüber ca. 300 Minuten 
bei jeweils separater Neuvernetzung der fünf Fälle. Dies verdeutlicht die enorme 
Zeitersparnis bei dem Einsatz modularer Netze. In der Referenz [59] zeigt eine 
Netzkonvergenzstudie an der AM6-Konfiguration, dass die Unterschiede in den 
druckbasierten Anteilen der Beiwerte verschieden feiner Netze gering ist (< 1 %). Von daher 
wird die gewählte Netzfeinheit für reibungsfreie Euler-Rechnungen als ausreichend 
betrachtet. 
Für die aerodynamischen Berechnungen der fünf Fälle wird das TAU-gestützte CFD-Modul 
des MDO-Werkzeugs verwendet. Damit können die Rechnungen skriptgesteuert 
durchgeführt werden, was unter anderem automatische Netzwerkkommunikation, 
Datentransfer und Lösungskontrolle ermöglicht.  
 
 
 
 
Abbildung 4.30 Machzahlkonturen für den Reiseflugfall (Ma = 6.0) 
Triebwerksverkleidung 
ausgeblendet 
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a) Residuum      b) Anstellwinkel 
 
 
 
c) Auftriebsbeiwert     d) Nickmomentenbeiwert 
 
 
 
e) Widerstandsbeiwert    f) Luftmassenstrom BK-Eintritt 
 
 
Abbildung 4.31 Konvergenzverhalten der CFD-Rechnungen 
Multigrid-Übergänge 
Beginn der 
Anstellwinkeliteration 
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Die Fernfeldgrößen werden vom Missionsmodul für den jeweiligen Missionspunkt geliefert. 
Dies beinhaltet unter anderem auch die Angabe des Zielauftriebsbeiwertes, so dass sich 
während der CFD-Rechnung ein passender Anstellwinkel  einstellt. Die Bedingungen an den 
Triebwerksdaten  ergeben sich für die Drosslungsgrade 60 %, 80 % und 100 % aus Tabelle 
4.2 bzw. Tabelle 4.3.  
Somit können die CFD-Inputdateien für den jeweiligen Berechnungsfall erstellt werden. Im 
Berechnungsablauf wird zuerst der transsonische Fall analysiert, da dessen Auswertung den 
Input der hypersonischen Fälle bestimmt, wie im nachfolgenden Kapitel gezeigt wird. Die 
hypersonischen Reiseflugfälle sind dagegen unabhängig voneinander und können parallel 
durchgeführt werden. In Abbildung 4.8 ist das numerisch berechnete Strömungsfeld in Form 
der Druckverteilung für den Transschallfall bereits vorgestellt worden. Dieses ist durch den 
starken senkrechten Stoß vor dem Triebwerk gekennzeichnet, der wesentlich zu einem 
hohen Widerstand beiträgt. 
Abbildung 4.30 stellt dagegen die Machzahlkonturen unter Hyperschall-Bedingungen dar. 
Der obere Abschnitt zeigt die Symmetrieebene sowie die Oberfläche und der untere 
Abschnitt zeigt einen Schnitt durch das Triebwerk knapp neben der Symmetrieebene. Die 
Hyperschall-Strömung ist durch Verdichtungsstöße am Bug, an der unteren Einlaufkante, der 
Düsenklappe sowie am Heck charakterisiert. Weitere Verdichtungsstöße treten an den 
Vorderkanten des Flügels sowie des Höhen- und Seitenruders auf. Abbildung 4.30 
verdeutlicht weiterhin das Verdichtungssystem an den drei Einlauframpen sowie die 
Düsenexpansion ausgehend vom engsten Düsenhalsquerschnitt ( 1Ma ). Der Einfluss der 
Düsenexpansion auf den gesamten unteren Heckbereich ist sehr gut zu erkennen. 
Aus der Optimierungssicht sollen die CFD-Rechnungen schnell durchgeführt werden. 
Dennoch müssen die Rechnungen numerisch konvergiert sein, um verwertbare Ergebnisse 
zu erhalten. Das Konvergenzverhalten ist in Abbildung 4.31 je für einen Mach 1.3 und einen 
Mach 6.0 Fall angegeben. Es zeigt sich, dass die gewählte Anzahl von Zeitschritten von 
1500 für hypersonische und 2000 für transsonische Rechnungen ausreichend ist, um 
konvergentes Verhalten zu erzeugen. Dies gilt für das Residuum, die Beiwerte, dem 
Anstellwinkel und dem Luftmassenstrom im Brennkammereintritt bzw. am Einlaufaustritt aus 
der CFD-Domain. Damit ist der Zeitaufwand für das CFD-Analysemodul für die AM6-
Konfiguration weniger als 20 Minuten und somit um die Hälfte geringer als die 
Netzgenerierung.  
 
      
 
Abbildung 4.32 Wandgruppeneinteilung für die Kraftanalyse 
 
Einlaufwand- 
gruppe 
Düsenwand-
gruppe 
Hauptwand- 
gruppe 
„Black Box“- 
Randbedingungen 
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Direkt nach den CFD-Rechnungen wird das Kraftanalysemodul angesteuert. Das 
Kraftanalysemodul benötigt die Definition der Oberflächenhandhabung. Das heißt, die 
Oberflächengruppen, welche in der CFD-Analyse alle als reibungsfreie Wand behandelt 
werden, werden für die Kraftanalyse verschiedenen Randgruppen zugeordnet: 1) Hauptwand 
HW , 2) Einlaufwand EL  und 3) Düsenwand DÜ . Dies ist zur Verdeutlichung in Abbildung 
4.32 dargestellt. Für diese Gruppen können mit den Ergebnissen der CFD-Rechnung die 
Kraftbeiwerte angegeben werden. Es gilt der Zusammenhang: 
 
 MSWAiCCCC CFDDÜiCFDHWiCFDELiCFDi ,,,,,,,,,,     (4.2) 
 
Gleichung (4.2) gilt demnach für den Auftrieb A , den Widerstand W , den Schub S  und das 
Nickmoment M . Weiterhin müssen an dieser Stelle die Antriebskräfte der „Black Box“ 
eingebunden werden, so dass sich die Gesamtkräfte aus der Summe CFD-basierter und 
externer Kräfte ergeben. Die externen Kräfte werden durch eine Einlaufkorrekturkraft 
( KorrEL, ) sowie die Brennkammerkraft ( BK ) gebildet. Das Kraftanalysemodul ermittelt 
nach der CFD-Rechnung die Daten an der CFD-Ausflussfläche des Einlaufs. Mit den 
Brennkammereintrittsdaten aus dem Triebwerksdatensatz kann für den jeweiligen 
Drosslungsgrad die Korrekturkraft berechnet werden. Die Brennkammerkraft ist ebenfalls 
eine Funktion des Drosslungsgrades. Die externen Kräfte sind im körperfesten 
Koordinatensystem angegeben und werden über den Anstellwinkel in das aerodynamische 
System transformiert. Unter der Berücksichtigung der Erkenntnisse aus dem Kapitel 4.2.3 ist 
es sinnvoll, eine Unterscheidung der Kraftdefinition zwischen Transschall und Hyperschall 
einzuführen. Für den Hyperschall werden die in Flugrichtung zeigenden Kraftkomponenten 
der Einlauf- und Düsenwände bei der Schubkraft berücksichtigt und nicht beim Widerstand: 
 
 extBKAextKorrELArefCFDA FFqSCA ,,,,,,        (4.3) 
  qSCW refCFDHWW ,,        (4.4) 
   extBKWextKorrELWrefCFDDÜWCFDELW FFqSCCS ,,,,,,,,,      (4.5) 
 
Für den Transschall gilt dagegen: 
 
 extBKAextKorrELArefCFDA FFqSCA ,,,,,,        (4.6) 
 extKorrELWrefCFDW FqSCW ,,,,         (4.7) 
 extBKWFS ,,          (4.8) 
 
Unabhängig von dem Strömungsfall gilt für das Nickmoment immer: 
 
  BKKorrELrefrefCFDM MMlqSCM   ,,      (4.9) 
 
Mit: KorrELextKorrELxKorrELextKorrELzextKorrEL dzFdxFM ,,,,,,,,,,   
 BKextBKxBKextBKzextBK dzFdxFM  ,,,,,  
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Die externen Momente werden im körperfesten Koordinatensystem gebildet. Die 
Kraftangriffspunkte ( ii dzdx , ) werden aus der Triebwerksgeometrie sowie einem 
Referenzpunkt abgeleitet. Aus den Kräften bzw. dem Nickmoment lassen sich anschließend 
die aerodynamischen Beiwerte sowie weitere Leistungsgrößen wie das Verhältnis von 
Auftrieb zu Widerstand, der spezifische Treibstoffverbrauch oder der Druckpunkt ableiten.  
Wie bereits erwähnt, lässt sich der genaue Drosslungsgrad bzw. der Treibstoffmassenfluss 
zur Erfüllung der stationären Reiseflugbedingungen nicht vorhersagen. Daher werden zwei 
CFD-Rechnungen und Kraftanalysen durchgeführt und die gesuchte Lösung linear 
interpoliert. Die Reiseflugbedingung in Flugrichtung lautet: 
 
 0WS          (4.10) 
 
Die zwei untersuchten Drosslungsgrade sind immer konstant bei 60 % und 80 % und erfüllen 
in der Regel nicht Gleichung (4.10). Der gesuchte Drosslungsgrad intD , der diese Bedingung 
erfüllt, wird durch Nullstellenbestimmung ermittelt: 
 
 
 
     %8020 8060
80 

DD
D
int WSWS
WSD       (4.11) 
 
Alle Kräfte und weitere Leistungsgrößen für intD  können daraufhin durch Interpolation 
ermittelt werden. Für eine Größe intx  gilt dann: 
 
 
   8060808060 8020 DDDintDDint xxxD
xxx       (4.12) 
 
Die interpolierten Größen beschreiben letztendlich den Flugzustand des stationären, 
hypersonischen Horizontalflugs und werden in der Konfigurations-Datenbank abgespeichert. 
4.2.7 Korrelation zwischen MDA-Kette und Flugmission 
In diesem Kapitel soll die Korrelation zwischen der zusammengestellten MDA-Kette und der 
Flugmission erläutert werden. Die Zusammenstellung der MDA-Kette ist einerseits durch 
eine Referenzmission und andererseits durch die Zielfunktion, die Maximierung der 
Reiseflugreichweite, charakterisiert. Die Referenzmission wurde während des ATLLAS-
Projekts von DLR-SART erstellt [65] [69] und basiert auf aerodynamischen CFD-
Rechnungen der initialen AM6-0-Konfiguration, die am Anfang des Projekts durchgeführt 
wurden. Die Referenzmission umfasst Daten von Start bis Landung in Abhängigkeit der Zeit. 
Beispielhaft ist in Abbildung 4.33 der Verlauf der Machzahl über der Zeit dargestellt. Über 
eine nicht-lineare Beschleunigung wird die Reiseflugmachzahl von 6.0 nach etwa 25 Minuten 
erreicht. Danach erfolgt eine 45-minütige Reiseflugphase mit anschließendem antriebslosem 
Abstieg.  Die Referenzmission kann somit vereinfacht in drei Abschnitte getrennt werden: 
 
 Aufstieg mit Beschleunigung 
 Stationärer Reiseflug bei konstantem Auftriebsbeiwert 
 Schubloser Abstieg 
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Zur Bestimmung der Reiseflugreichweite sind nur die ersten beiden Missionsteilstücke 
notwendig. Da während der multidisziplinären Analyse nicht alle missionsrelevanten Daten 
ermittelt werden können, wird an bestimmten Stellen auf die Daten dieser beiden 
Missionsteilstücke zurückgegriffen. Für die Missionsbetrachtung des MDO-Prozesses 
werden vier relevante Missionspunkte einbezogen: 
 
 Start mit maximalem Gewicht 
 Transsonischer Flug mit Mach 1.3 
 Beginn des Reiseflugs mit Mach 6.0 
 Ende des Reiseflugs mit Mach 6.0 
 
In diesen vier Missionspunkten werden jeweils Masse und Schwerpunktsdaten ermittelt und 
berücksichtigt. Für die letzten drei Missionspunkte erfolgen ebenfalls numerische 
Strömungsanalysen. Eine Einbeziehung des Startpunktes in die CFD-Analysen würde die 
Gesamtzeit des MDO-Prozesses stark erhöhen, da zum Erreichen einer konvergierten 
Strömungslösung mittels TAU im Unterschall deutlich mehr Zeitschritte erforderlich sind als 
im Trans- bzw. Überschall. Daher wird im Moment darauf verzichtet und dieser 
Missionspunkt allein mit der maximalen Startmasse berücksichtigt. 
In Abbildung 4.34 ist die vereinfachte Flugmission bis zum Ende des Reiseflugs dargestellt. 
Aus programmtechnischer Sicht lässt sich der MDA-Ablauf in einer alternativen Form von 
zehn Arbeitsschritten abbilden. Basierend auf einem bestimmten Input erzeugt jeder 
Arbeitschritt durch den Einsatz eines MDA-Moduls einen bestimmten Output. Dieser ist 
entweder für nachfolgende Arbeitschritte notwendig oder füllt die Datenbank der aktuell 
untersuchten Konfiguration, wie es in Kapitel 3 eingeführt wurde. 
 
.  
 
Abbildung 4.33 Referenzmission: Machzahl über Zeit (aus [69]) 
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MDA-Werkzeug – Funktionsablauf MDO-Anwendung – Vereinfachtes Missionsprofil
1) Designparam., GGM ► Geometriemodell
2) Geometriemodell, FM ► FEM-Modell
3) FEM-Modell, FM ► Elementmassen, 
MSDbsg
4) FEM-Modell, MM ► MSDts
5) GeometrieModell, CGM ► CFD grids
6) MCDts, CFD-Netz, TM ► ADts
7) ADts, FEM-Modell, MM ► MSDrfa, MSDrfe
8) MCDrfa, CFD-Netz, TM ► ADrfa
MCDrfe, CFD-Netz, TM ► ADrfe
9) Datenbasis, PPM ► Reiseflugdaten
10) Zielfunktion ► Reichweite
Start
Transchallpunkt
Beginn des Reiseflugs
Ende des Reiseflugs
Beschleunigter
Aufstieg
Reiseflugreichweite
Flughöhe
Reichweite
FEM-Massen- und Schwerpunkts-
berechnungen
CFD-Rechnungen
GGM - Geometriegenerierungsmodul
FM - FEM-Modul
MM - Missionsmodul
CGM - CENTAUR-Netzgenerierungsmodul
TM - TAU-Modul
PPM - Postprocessing-Modul (Kraftanalyse)
MSD - Massen- und Schwerpunktsdaten
AD - Aerodynamische Daten
ts - Transchall
rfb - Beginn des Reiseflugs
rfe - Ende des Reiseflugs  
 
Abbildung 4.34 MDA-Funktionsablauf und vereinfachtes Missionsprofil 
 
Die MDA-Kette startet immer mit der Geometriegenerierung nachdem der Gesamtprozess 
mit  einem neuen Designparametersatz aktualisiert wurde. Mit dem Geometriemodell können 
dann sowohl das Strukturmodell als auch die CFD-Netze erzeugt werden, wie es in 
vorangegangenen Kapiteln beschrieben wurde. Mit dem Strukturmodell lassen sich danach 
zunächst Tankvolumen und maximale Treibstoffmasse ermitteln. Durch Ausnutzung des 
Strukturoptimierungsprozesses werden anschließend die Elementeigenschaften der Struktur 
bestimmt. Somit ist die maximale Startmasse (MTOW) bestimmt und die benötigten Daten 
für den Startpunkt bekannt. Wie bereits erwähnt wurde, werden keine numerischen 
Rechnungen für den Startpunkt durchgeführt. Die Masse für den Transschallpunkt wird somit 
aus der Referenzmission abgeleitet und vertritt die Annahme, dass 5 % der maximalen 
Startmasse an Treibstoff bis zum Erreichen des Transschallpunkts verbraucht werden. Die 
Massen der AM6-Konfiguration an dem Transschallpunkt ergeben sich demnach zu: 
 
 mtowmaxtrtstr mmm  050.,,        (4.13) 
 tstroets mmm ,         (4.14) 
 
Nach dem Transschallpunkt ist das Missionsprofil durch eine beschleunigende 
Aufstiegsphase bis zum Erreichen des Reiseflugs gekennzeichnet. Am Ende dieser Phase 
ist bereits fast die Hälfte des Treibstoffs verbraucht und spielt eine wichtige Rolle bei der 
Beschreibung der Gesamtleistung der AM6-Konfiguration. Von daher muss die Steigleistung 
berücksichtigt werden. Allerdings ist die physikalische Beschreibung aus Beschleunigung, 
Höhenzunahme und Massenabnahme nur iterativ möglich. Somit wurde unter zur 
Hilfenahme der Referenzmission ein vereinfachtes Modell zur Berücksichtigung des 
beschleunigten Aufstiegs abgeleitet und während des MDO-Prozesses angewandt. Das 
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Aufstiegsmodell soll im Folgenden kurz erläutert werden. Das Hauptziel der Modellierung ist 
die Bestimmung der verbrauchten Treibstoffmasse während der Aufstiegsphase, um danach 
die Konfigurationsmasse zum Beginn des Reiseflugs zu bestimmen. Letztere Masse wird 
direkt zur Reichweitenbestimmung benötigt.  
In Abbildung 4.35 ist der Treibstoffmassenfluss nach [69] während der Aufstiegsphase der 
Referenzmission dargestellt. Dieser ist durch einen Anstieg bis zu einem Maximum und 
anschließenden Abfall gekennzeichnet. Dieses Verhalten wird für alle Konfiguration während 
der Optimierung angenommen. Die verbrauchte Treibstoffmasse ergibt sich in einem 
betrachteten Zeitintervall zu: 
 
   1
0
t
t
bestrbestr dtmm ,,          (4.15) 
 
In einem vereinfachten Ansatz reduziert das Aufstiegsmodell die Aufstiegsphase zu drei 
Punkten, die in Abbildung 4.35 mit den Indizes 0, 1 und 2 gekennzeichnet sind. Weitere 
Annahmen sind: 
 
 .,, konstm Dtstr 100  
 .konsttbes   
 .,,, konstmm bestrrfbtr  2  
 
 
Abbildung 4.35 Treibstoffmassenverbrauch während der Aufstiegsphase – Referenzmission 
und Aufstiegsmodell 
 
Referenzmission 
Modell 
0,,bestrm
1,,bestrm
2,,bestrm
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Das bedeutet, dass der Treibstoffmassenfluss für einen Drosslungsgrad von 100 % unter 
Transschall-Bedingungen sowie die Dauer der Beschleunigungsphase für jede Konfiguration 
identisch sind. Weiterhin wird für den Treibstoffmassenfluss zu Reiseflugbeginn ein 
konstanter Wert von 31.0 kg/s angenommen. Dieser Wert ergibt sich aus mehreren 
durchgeführten Testrechnungen der initialen AM6-Konfiguration. Ohne die Annahme eines 
konstanten Treibstoffmassenflusses zu Beginn des Reiseflugs kann die Problemstellung nur 
iterativ gelöst werden. Diese Annahme bezieht sich nur auf das Aufstiegsmodell. Später wird 
dann der Treibstoffmassenfluss zu Reiseflugbeginn aus den aerodynamischen 
Berechnungen bestimmt und fließt in die Zielfunktion ein. Damit sind in dem Aufstiegsmodell 
lediglich die Punkte 0 und 1 unbekannt und werden bestimmt zu: 
 
 
Wts
ts
tstrbestr S
Wmm
,
,,,,  1000         (4.16) 
 01 02 ,,,, . bestrbestr mm           (4.17) 
 
Dies erfordert eine CFD-Rechnung unter Transschall-Bedingungen und der Simulation von 
einem Triebwerks-Drosslungsgrad von 100 %. Der Auftrieb ist gegeben durch 
Flugzeugmasse, die Machzahl ist im Transschall immer 1.3 und die betrachtete Flughöhe ist 
7000 m. Der Schub im Transschall wird definiert als die Kraft über die Brennkammer und 
kann mit den bereitgestellten Triebwerksdaten zu 1100 kN bestimmt werden. Da sich an der 
Brennkammer und ihren Ein- und Austrittsbedingungen während der Optimierung nichts 
ändert, ist der Schub im Transschall für alle Konfiguration identisch. Weiterhin ergibt sich 
durch diese Schubdefinition der Schubvektor parallel zur Konfigurationslängsachse. In 
Gleichung (4.16) wird der Schubanteil in Flugrichtung bzw. gegen die Widerstandsrichtung 
benötigt. Dieser wird hauptsächlich durch die Konfigurationsmassen beeinflusst, da sich der 
jeweilige Anstellwinkel nach dem vorgegebenen Auftriebsbeiwert einstellt. Der Haupteinfluss 
in Gleichung (4.16) wird durch den transsonischen Widerstand erzeugt, der bei Zunahme 
den Treibstoffmassenfluss und damit bei konstanter Aufstiegszeit ebenfalls die verbrauchte 
Treibstoffmasse erhöht. In diesem Fall verbleibt weniger Treibstoff am Anfang des 
Reiseflugs und beide Missionspunkte sind hinsichtlich der eigentlichen Zielfunktion verknüpft. 
Der Treibstoffmassenfluss am Punkt 1 wird danach vereinfacht durch Verdopplung des 
Treibstoffmassenflusses am Punkt 0 bestimmt, um das Maximum in Abbildung 4.35 zu 
berücksichtigen. Mit diesem Aufstiegsmodell errechnet sich der verbrauchte Treibstoff 
während des beschleunigten Aufstiegs zu 32500 kg für die initiale AM6-Konfiguration. Dies 
ist etwas geringer als die 35000 kg der Referenzmission. Allerdings berücksichtigt die 
Referenzmission nicht die durch die Strukturoptimierung erreichte Massenreduzierung, siehe 
Tabelle 4.8. Es bleibt aber festzuhalten, dass das Aufstiegsmodell nur ein Näherungsmodell 
auf Basis der Referenzmissionsdaten ist.  
An dieser Stelle sind alle Daten zur Bestimmung der verbleibenden Massen des Reiseflugs 
bekannt. Die Treibstoff- und Gesamtmasse zu Beginn des Reiseflugs ergibt sich zu: 
 
 bestrtstrrfbtr mmm ,,,          (4.18) 
 rfbtroerfb mmm ,         (4.19) 
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Die Treibstoffmasse rfetrm ,  am Ende des Reiseflugs berücksichtigt eine Reserve von 5 % der 
Treibstoffmasse zu Reiseflugbeginn und ist damit definiert zu: 
 
 rfbtrrfetr mm ,, .  050         (4.20) 
 rfetroerfe mmm ,         (4.21) 
 
Mit den gewonnenen Massendaten lassen sich die CFD-Rechnungen für den Reiseflug 
durchführen. Während des Reiseflugs wird der Auftriebsbeiwert konstant gehalten und ist 
bestimmt durch: 
 
 
refrfb
rfbrfb
rfbArfA Sq
gm
CC 
 ,,        (4.22) 
 
Mit der höhenangepassten Erdschwerebeschleunigung: 
 
  20
2
00
rfb
rfb HR
Rgg          (4.23) 
 
Und dem dynamischen Druck: 
 
 rfbrfbrfbrfb TRMq   250.       (4.24) 
 
Die Referenzfläche refS  wird für jede Konfiguration innerhalb des Geometriemoduls 
bestimmt. Die für jeden Fall konstanten Größen werden über das Missionsmodul zur 
Verfügung gestellt und sind wie folgt definiert: 
 
 20 806659 s
mg .  
 kmR 063710 .  
 kmHrfb 327.  
 3027990 m
kg
rfb .  
 06.rfbM  
 KTrfb 95223.  
 
Der an das CFD-Modul übergebene Auftriebsbeiwert für den Beginn und das Ende des 
Reiseflugs ist identisch. Der Unterschied in den Rechnungen besteht in der Simulation 
verschiedener Höhenruderausschläge, die für die Trimmung der AM6-Konfiguration in 
beiden Fällen benötigt werden. Nach der vorgestellten Methode zur Erfassung der 
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Schwerpunktslage des Strukturprozesses ermöglicht eine bestimmte Treibstoffmasse eine 
bestimmte Schwerpunktsspanne. Diese Spanne erstreckt sich beispielsweise für die initiale 
AM6-Konfiguration am Beginn des Reiseflugs von 57.5 - 64.5 m. Um den aerodynamischen 
Druckpunkt in diesen Bereich zu verschieben und damit die Konfiguration zu trimmen, 
benötigt man einen Höhenruderausschlag von 3.0°. Mit Abnahme der Treibstoffmasse im 
Reiseflug verringert sich die erlaubte Schwerpunktsspanne bis zum Ende des Reiseflugs auf 
nur noch 60.7 - 61.8 m. Um weiterhin die Trimmung zu gewährleisten, muss der 
Höhenruderausschlag auf 6.5° erhöht werden. Zwischen Beginn und Ende des Reiseflugs 
wird dabei eine lineare Veränderung der Schwerpunktsspanne und des 
Höhenruderausschlags angenommen. Durch die erhöhte Anstellung des Höhenruders 
vergrößert sich der Auftrieb. Um die Forderung eines konstanten Auftriebsbeiwertes zu 
gewährleisten, muss demnach der Anstellwinkel während des Reiseflugs verringert werden. 
Trotz der Anstellwinkelreduzierung zeigt sich, dass der Widerstand während des Reiseflugs 
ansteigt. Bei Verringerung des Anstellwinkels von 3.2° zu Beginn auf 2.9° am Ende erhöht 
sich der Widerstandsbeiwert von 7.2E-03 auf 7.5E-03 durch den erhöhten lokalen 
Höhenruderwiderstand. Entsprechend sinkt das Verhältnis WA /  von 5.64 auf 5.41. Der 
Widerstandserhöhung durch größere Höhenruderausschläge ist also größer als die 
Widerstandsreduzierung durch gleichzeitige Anstellwinkelminderung. 
Durch den konstanten Auftriebsbeiwert muss die AM6-Konfiguration während des Reiseflugs 
steigen. Die Änderung der Höhe ist von den Massen und der Anfangshöhe abhängig und 
kann über Gleichung (2.42) ermittelt werden. Dies ergibt eine relative geringe 
Höhenzunahme von 790 m. Die Höhenzunahme im Reiseflug hat allerdings keine direkten 
Auswirkungen auf die Reiseflugreichweite, wie in der Breguet-Reichweitenformel zu sehen 
ist.  Eine Vergrößerung der Höhenzunahme lässt aber eine Erhöhung der Abstiegsreichweite 
vermuten. Dies ist aber nicht Gegenstand des derzeitigen MDO-Prozesses. Es soll an dieser 
Stelle erwähnt werden, dass die Höhenzunahme allerdings Einfluss auf den 
Luftmassenstrom des Triebwerks hat. Da der gegebene Triebwerkdatensatz allerdings nur 
für eine Reiseflughöhe gegeben ist, wird dieser Einfluss vernachlässigt. Die 
Vernachlässigung entspricht der Annahme, dass die Verringerung des Luftmassenstromes, 
und damit des Schubs durch gleichzeitige Widerstandsreduzierung durch geringere 
atmosphärische Dichte kompensiert wird. 
4.2.8 Designparameter 
Aufgrund der parametrisierten Geometrie steht eine große Anzahl möglicher 
Designparameter zur Verfügung. Wie am Anfang des Kapitels erwähnt, werden Parameter 
des Triebwerkseinlaufs allerdings ausgeschlossen. Neben dem Aufbau und der Komplexität 
der multidisziplinären Analysekette hat die Anzahl der Designparameter einen hohen 
Einfluss auf die Gesamtzeit des Prozesses. Aufgrund der MDO-Ziele wurde eine Auswahl 
von Designparametern getroffen, die folgenden Einfluss auf die AM6-Konfiguration haben: 
 
 Vorkörper- und Heckquerschnittsform (Einfluss auf Tankvolumen) 
 Position der Rumpfspitze 
 Position, Größe und Form des Flügels 
 Höhenrudergröße und Höhenruderausschläge für verschiedene Missionspunkte 
 Düsendesign im Hyperschall 
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Abbildung 4.36 Designparameter 
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A - A 
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eVorderkantRumpft ,
eVorderkantRumpfdz ,
Flügelx
zeFlügelspitdx
elFlügelwurzeProfilsehnl ,
FlügeleProfilkantdx ,
FlügelenpunktVorderkantdx ,
zeFlügelspitdy
zeFlügelspitVerdrehung ,
1,,HReProfilsehnl
SpitzeHRdx 
SpitzeHRdy 
HR
eDüsenklappl
Düsenhalsx
RumpfrDüsenkontu ,
eDüsenklapp
Rumpfh
Rumpfb50.
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Parameter Anfangswert Einheit Referenz 
Spitzedz  50.0 % KRumpfh ,  
BugRumpft ,  60.0 % KRumpfh ,  
HeckRumpft ,  40.0 % KRumpfh ,  
eVorderkantRumpfb ,  20.0 % KRumpfb ,. 50  
eVorderkantRumpft ,  18.0 % Rumpfh  
eVorderkantRumpfdz ,  80.0 % Rumpfh  
Flügelx  54.0 m - 
zeFlügelspitdx  20.0 m - 
elFlügelwurzeProfilsehnl ,  27.0 m - 
FlügeleProfilkantdx ,  33.0 % eProfilsehnl  
FlügelenpunktVorderkantdx ,  50.0 % zeFlügelspitdx  
zeFlügelspitdy  14. 6 m - 
zeFlügelspitVerdrehung ,  1.0 ° - 
1,,HReProfilsehnl  10.5 m - 
SpitzeHRdx   8.7 m - 
SpitzeHRdy   5.7 m - 
tsHR ,  1.5 ° - 
rfbHR ,  3.0 ° - 
rfeHR ,  6.5 ° - 
Düsenhalsx  73.5 m - 
eDüsenklappl  1.5 m - 
eDüsenklapp  5.0 ° - 
RumpfrDüsenkontu ,  12.0 ° - 
 
Tabelle 4.9 Initialer Designparametersatz 
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Abbildung 4.36 zeigt die verwendeten Designparameter und Tabelle 4.9 listet die 
zugehörigen Werte auf. Die Parameter des Rumpfes erlauben Querschnittsänderungen im 
Bug und Heckbereich und beeinflussen daher Triebwerkszu- und Düsenströmung sowie das 
Tankvolumen. Im Bugbereich kann sich zusätzlich die scharfe Vorderkante verändern. 
Sowohl der Flügel als auch das Höhenruder lassen sich in der Spannweite, der 
Wurzelsehnenlänge sowie der Vorder- und Hinterkantenpfeilung modifizieren. Der Flügel 
kann zusätzlich entlang des Rumpfes verschoben werden. Weiterhin lassen sich die 
Verdrehung der Flügelspitze, die prozentuale Position der vorderen Profilkante und die 
Möglichkeit eines Vorderkantenknicks des Flügels einstellen. Die Parameter der 
Düsengeometrie können die Form der Düsenströmung und deren Auswirkung auf den 
unteren Heckbereich beeinflussen. Dafür lässt sich die axiale Position des engsten 
Düsenhalsquerschnitts sowie Düsenklappenlänge und -winkel verändern. Ein weiterer 
Parameter beeinflusst den Rumpf-Düsenkonturübergang durch einen Winkel. Durch die 
Einbeziehung der Höhenruderausschläge für alle Missionspunkte als Designparameter wird 
das Trimmungsproblem direkt in den Optimierungsprozess integriert.   
Durch das verwendete Subplex-Optimierungsverfahren müssen keine aufwändigen 
Sensitivitätsanalysen für die gewählten Designparameter durchgeführt werden. Die 
Parametrisierung arbeitet mit absoluten und relativen Größen. Letztere benötigen jeweils 
eine Referenzgröße, die in der letzten Spalte von Tabelle 4.9 aufgelistet sind. Zwei wichtige 
Referenzgrößen sind dabei die Rumpfhöhe und die halbe Rumpfbreite in dem 
Kabinensegment. Diese sind definiert zu: 
 
 mh KRumpf 795.,   
 mb KRumpf 47450 .. ,   
4.2.9 Zielfunktion, globale Randbedingungen und MDA-Kette 
Für die Zielfunktion wird die durch das Zielfunktionsmodul gegebene Gleichung (3.25) 
genutzt, welche ein Minimierungsproblem beschreibt: 
 
 
krfB
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R
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1
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Als Referenzreichweite wird die Reiseflugreichweite der initialen AM6-Konfiguration 1,,rfBR  
genutzt. Dadurch wird die Reichweite normiert und es ist eine Größenordnung um eins zu 
erwarten. Dies wiederum erleichtert die Integration globaler Randbedingungen in Form der 
Bestrafungsfunktion kp , die ebenfalls durch das Zielfunktionsmodul eingeführt wurde (vgl. 
Gleichung 3.24): 
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Die globalen Randbedingungen der AM6-Konfiguration sind in Tabelle 4.10 
zusammengefasst. Sie beinhalten Strukturparameter, Luft-Einlaufmassenstrom und die 
Überprüfung der Trimmbarkeit. Letztere Randbedingung wird durch den Abgleich zwischen 
dem aerodynamischen Druckpunkt und einer Massenschwerpunktsspanne, die durch den 
Strukturprozess ermittelt wird, bewertet. Die Druckpunkte und die 
Massenschwerpunktsspanne werden für jede Konfiguration und jeden betrachteten 
Missionspunkt individuell bestimmt. Weitere Randbedingungen, wie beispielsweise das 
Kräftegleichgewicht im unbeschleunigten Horizontalflug, sind direkt in den entsprechenden 
MDA-Modulen integriert und müssen daher nicht in die globale Randbedingungsbetrachtung 
einbezogen werden. Eine Ausnahme bilden die beiden Strukturbedingungen: 1) die 
Einhaltung einer minimalen ersten Eigenfrequenz und 2) die Einhaltung einer maximalen 
Von-Mises-Vergleichsspannung. Beide sind zwar bereits Bestandteil der Strukturauslegung, 
aufgrund der internen Optimierungsstrategie von NASTRAN kann es jedoch zu leichten 
Verletzungen beider Randbedingungen kommen, um eine machbare Lösung des 
Strukturproblems zu finden. Um dennoch die globalen Randbedingungen zu erfüllen, werden 
beide Strukturbedingungen an dieser Stelle ein zweites Mal getestet und berücksichtigt. 
Wie in Kapitel 3.2.8 dargestellt wird jede Randbedingung über eine zulässige Spanne 
( maxmin vv , ) sowie einem Anstiegswert iv  definiert. Der Anstiegswert gibt an, bei welchem 
Wert außerhalb der zulässigen Spanne die Bestrafungsfunktion ikp ,  den Funktionswert 1.0 
annimmt. Für die gewählten Randbedingungen sind die entsprechenden Werte in Tabelle 
4.10 zu finden. Beispielsweise würde bei einer ersten Eigenfrequenz von 2.0 die zugehörige 
Bestrafungsfunktion genau 1.0 sein. Sind bei diesem Beispiel die restlichen 
Randbedingungen erfüllt, würde die Zielfunktion letztendlich halbiert werden.  
 
Randbedingung Einheit minv  maxv  iv  
Modef .1  Hz 2.5 - 0.5 
maxvonMises,  MPa - 400.0 50.0 
rfLuftm ,  kg/s 1590.0 1750.0 100.0 
maxmtowm ,  kg - 300000.0 5000.0 
tsMx ,0  m mintsMSPx ,, * maxtsMSPx ,, * 5.0 
rfbMx ,0  m minrfbMSPx ,, * maxrfbMSPx ,, * 1.0 
rfeMx ,0  m minrfeMSPx ,, * maxrfeMSPx ,, * 1.0 
* werden für jede Konfiguration innerhalb der MDA-Kette bestimmt 
 
Tabelle 4.10 Globale Randbedingungen 
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Abbildung 4.37 Die präzisierte MDA-Kette für einen 3-Punkt MDO-Prozess der AM6-
Konfiguration 
 
Die Randbedingungen werden jeweils am Ende eines MDA-Durchlaufs erfasst und in der 
Datenbasis gespeichert. Nach der Kraftanalyse sind der mittlere spezifische 
Treibstoffverbrauch sowie das mittlere Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand bekannt, so 
dass sich die aktuelle Reiseflugreichweite durch die Breguet-Reichweitengleichung 
(Gleichung 3.22) ermitteln lässt. Danach kann die finale Zielfunktion Z  aktualisiert werden. 
Mit der Überprüfung der Randbedingungen und der Aktualisierung der Zielfunktion ist der 
Durchlauf der Analysekette abgeschlossen. Vor dem Hintergrund der beschriebenen 
Missionsstrategie und den bereits zuvor vorgestellten Verfahren zur Antriebsintegration, dem 
Strukturprozess, den CFD- und Kraftanalysen mit dem Interpolationsmechanismus für die 
hypersonischen Reisflugfälle kann abschließend die präzisierte MDA-Kette aufgestellt 
werden, siehe Abbildung 4.37. Diese enthält die vollständige Analyseprozedur, die während 
des MDO-Prozesses für jede generierte Konfiguration durchgeführt wird. Die Zykluszeit für 
einen idealen Durchlauf beträgt ca. 90 Minuten. Bei einer zu erwartenden Anzahl von 
mindestens 500 Iterationen, um eine Konvergenz der Zielfunktion zu erreichen, beträgt die 
reine Rechenzeit des MDO-Prozesses über einen Monat.  
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4.3 MDO-Durchläufe 
In diesem Kapitel werden die Verläufe und die Ergebnisse des MDO-Prozesses vorgestellt 
und diskutiert. Insgesamt wurden während dieser Arbeit drei verschiedene multidisziplinäre 
Optimierungen durchgeführt. Diese unterscheiden sich in Aufbau und Komplexität und 
stellen in gewisser Weise die zeitlichen Entwicklungsstadien des MDO-Prozesses dar. Eine 
detaillierte Diskussion und Analyse der Ergebnisse wird vor allem am finalen, dritten MDO-
Prozess durchgeführt, da dieser sämtliche zuvor vorgestellten Analysemodule und 
Subprozeduren enthält. Die ersten beiden MDO-Prozesse nutzen teilweise vereinfachte 
Methoden innerhalb der multidisziplinären Analyse, die an entsprechender Stelle 
hervorgehoben werden.  
4.3.1 Übersicht der durchgeführten MDO-Prozesse 
Die bisherigen Darstellungen des Aufbaus und der Funktionsweise des gesamten MDO-
Prozesses und der einzelnen Analysemodule beziehen sich auf den finalen Status der 
Arbeit. Bis dahin wurden zwei verschiedene MDO-Prozesse mit der Anwendung der AM6-
Konfiguration des ATLLAS-Projekts durchgeführt, aus denen wichtige Erkenntnisse für die 
Weiterentwicklung des Verfahrens folgten. Nach jedem Durchlauf wurde das MDA-Verfahren 
durch Erhöhung des Detaillierungsgrades und der Genauigkeit erweitert. Nach der 
erfolgreichen Darstellung bestimmter Funktionsweisen konnte das Verfahren somit mit 
neuen Funktionen verbessert werden. Daher sollen zunächst kurz die ersten beiden MDO-
Prozesse dargestellt werden.  
Der erste MDO-Durchlauf hatte als Hauptziel die Integration des TAU-Strömungslösers in 
eine automatisierte Analyseumgebung, die als Grundlage für die weitere Entwicklung des 
MDO-Prozesses dient. Dieser erste MDO-Durchlauf enthält neben der aerodynamischen 
CFD-Analyse zu Beginn des Reisefluges das „Black Box“-Triebwerksmodell aus Kapitel 
4.2.3. Die Geometrie des Triebwerks ist zu diesem Zeitpunkt noch sehr stark von den 
HYCAT-1A-Referenzdatensatz gekennzeichnet. Weiterhin wird der Drosslungsgrad während 
der Optimierung konstant gehalten. Dadurch entsprechen die CFD-Simulationen nicht 
zwangsläufig einem stationären Flugzustand. Der Einfluss des Drosslungsgrades auf die 
Flugleistung ist daher zunächst unzureichend erfasst. Eine detaillierte Strukturmodellierung 
auf FEM-Basis ist in diesem Durchlauf nicht implementiert. Die Massenmodellierung basiert 
auf lokalen Punktmassen durch die Bestimmung geometrischer Flächen, die mit 
flächenspezifischen Massen beaufschlagt werden, siehe Abbildung 4.38. Die 
flächenspezifischen Massen wurden aus Tabelle 4.4 und der initialen Geometrie ermittelt. 
Die Bestimmung der Massenschwerpunktslage erfolgt ebenfalls über die Ermittlung 
geometrischer Schwerpunkte einzelner Flächen. Diese Funktionen werden durch das 
Geometriemodul bereitgestellt.  
Die Netzgenerierung reduziert sich auf die Erstellung eines modularen Netzes, wobei die 
Netzzonen für den Triebwerkseinlauf und die Düse für jede Konfiguration konstant gehalten 
werden und somit vor dem eigentlichen MDO-Prozess generiert werden können. Die 
Dimension der benutzten Eulernetze umfasst für diesen ersten MDO-Prozess in etwa 1.1 
Millionen Netzknoten und 6.0 Millionen Tetraeder-Elemente. Die anschließende CFD-
Rechnung simuliert den Reiseflugbeginn bei Mach 6.0. Die Masse an diesem Punkt wird von 
der ermittelten Gesamtmasse prozentual abgeleitet. Daraus kann anschließend der 
benötigte Zielauftriebsbeiwert ermittelt werden. 
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Abbildung 4.38 Vereinfachte Punktmassen-Modellierung für den anfänglichen MDO-
Prozess 
 
 
 
 
 
Abbildung 4.39 1. MDO-Prozess – Aufbau  
 
Bugfahrwerk 
Bugtank (mit Treibstoff) 
Kabine (mit Nutzlast) 
Rumpf 
Höhenleitwerk 
Seitenleitwerk 
Hauptfahrwerk 
Flügel 
Hecktank (mit Treibstoff) 
Triebwerk 
Massenschwerpunkt 
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Abbildung 4.40 1. MDO-Prozess – Geometrische Änderungen 
 
Die gewählten Designparameter umfassen Rumpf-, Flügel- und Höhenruderparameter. 
Insgesamt wurden 13 Designparameter definiert, vier für den Hauptflügel, vier für das 
Höhenruder und fünf für den Konfigurationsrumpf. Der Höhenruderausschlag wird fest bei 5° 
gehalten und ist somit nicht Bestandteil der Designparameter. Als globale Randbedingungen 
für diesen Fall werden die Gesamtmasse, der Triebwerksluftmassenstrom und die 
Trimmbarkeit der Konfiguration berücksichtigt. Abbildung 4.39 zeigt den Aufbau des ersten 
MDO-Prozesses mit der reduzierten MDA-Kette und den angeschlossenen Rechen- und 
Optimierungsumgebungen. 
Aufgrund des vereinfachten Massenmodells und der fehlenden Strukturanalyse ist der MDO-
Prozess zu diesem Zeitpunkt stark von der aerodynamischen Analyse dominiert. Die 
Reiseflugreichweite ist von 3124 km auf 3454 km um 11 % vergrößert worden. Dies ist 
hauptsächlich auf eine Erhöhung des Verhältnisses WA /  um 9 % zurückzuführen ist. Die 
geometrischen Änderungen sind in Abbildung 4.40 dargestellt. Darin wird deutlich, dass 
sich die Flügelfläche vergrößert hat, was den Auftrieb positiv beeinflusst. Trotz Zunahme der 
umspülten Flügeloberfläche und damit des Reibungswiderstandes verringert sich der 
Gesamtwiderstand leicht, weil der benötigte Anstellwinkel für den Reiseflug von 4.6° auf 4.3° 
verringert werden kann. Es zeigt sich, dass bei den Dimensionen der AM6-Konfiguration 
selbst kleinste Anstellwinkeländerungen starken Einfluss auf den Widerstand haben. Die 
Reduzierung des Anstellwinkels wird durch die angesprochene Erhöhung des Auftriebs 
erreicht. Gleichzeitig erfolgt eine Vergrößerung des Bugvolumens, was die mitgeführte 
Treibstoffmasse erhöht. Dadurch kann die Reichweite weiterhin erhöht werden.  
Ein weiterer Aspekt ist die Verschiebung des Hauptflügels sowie die Änderungen am 
Höhenruder. Das Höhenruder wird verkleinert, was dessen Auftriebsproduktion verringert, 
gleichzeitig aber auch dessen Widerstand, da das Ruder im Hyperschall positiv angestellt ist. 
Eine wesentliche Aufgabe des Höhenruders unter diesen Bedingungen ist die Erzeugung 
Initial 
Optimiert 
10 m 
30 m 
40 m 
Bug-Querschnitte 
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eines Gegenmoments zu dem Bugmoment aufgrund des starken Vorkörperauftriebs. 
Aufgrund der Verschiebung des Hauptflügels nach vorn, werden sowohl der aerodynamische 
Druckpunkt als auch der Massenschwerpunkt ebenfalls nach vorn verschoben. Es entsteht 
somit ein längerer Hebelarm des Höhenruders, so dass es insgesamt etwas verkleinert wird 
und dennoch ein ausreichendes Moment erzeugt. 
Nach dem ersten Durchlauf konnte die prinzipielle Funktionsweise des MDO-Prozesses 
gezeigt werden. Die anfangs formulierten Ziele sind damit aber nicht erfüllt. Im nächsten 
Schritt liegt der Fokus auf der Erweiterung des Prozesses hinsichtlich multipler 
Missionspunkte und führt zu dem in Abbildung 4.41 dargestellten Aufbau. Die Einführung 
weiterer Missionspunkte liegt einerseits in der Berücksichtigung der Transschallleistung als 
auch in der Berücksichtigung der Höhenruderänderung entlang des Reiseflugpfades 
begründet. Erstere Punkt beeinflusst den Treibstoffverbrauch während der Aufstiegsphase, 
die durch Beschleunigung bei gleichzeitiger Höhenzunahme gekennzeichnet ist. Der 
Treibstoffverbrauch während dieser Phase beeinflusst wiederum den für den Reiseflug 
verbleibenden Treibstoff und damit direkt die Reiseflugreichweite nach der Breguet-Formel. 
Der zweite Punkt berücksichtigt die zunehmende Fixierung des Massenschwerpunktes mit 
zunehmender Reiseflugdauer, denn die abnehmende Treibstoffmasse verkürzt gleichzeitig 
eine mögliche Schwerpunktsspanne. Durch die Abnahme der Treibstoffmasse reduziert sich 
die mögliche Spanne des Massenschwerpunkts nach dem vorgestellten Modell in Kapitel 
4.2.5. Um die AM6-Konfiguration weiterhin zu trimmen, muss der Höhenruderausschlag 
angepasst werden, was wiederum die aerodynamische Leistung beeinflusst. 
 
 
Abbildung 4.41 2. MDO-Prozess – Aufbau 
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Wie Abbildung 4.41 verdeutlicht wird unter der Ausnutzung des modularen Aufbaus der 
MDO-Prozess um einen Transschallpunkt bei Mach 1.3 in einer Höhe von 7000 m sowie 
dem Reiseflugendpunkt erweitert. An beiden Missionspunkten erfolgen massenbezogene 
und aerodynamische Auswertungen, die in die Zielfunktion einfließen, wobei das 
Massenmodell in diesem zweiten Durchlauf weiterhin nur auf der geometrischen Analyse 
basiert. Die Konfigurationsmasse im Transschallpunkt wird nach Gleichung (4.13) bestimmt, 
so dass sie von der maximalen Startmasse abgeleitet wird. Unter der Annahme einer 
konstanten Aufstiegszeit und eines gegebenen spezifischen Treibstoffverbrauch kann nach 
der Ermittlung des Widerstands und der Berücksichtigung eines Sicherheitsfaktors von 5 % 
die verbrauchte Treibstoffmasse für den beschleunigten Aufstieg abgeschätzt werden: 
 
 
g
tb
Wm bestsstsbestr
 ,, .051        (4.25) 
 
Die benötigten Werte für die Aufstiegszeit und des mittleren spezifischen 
Treibstoffverbrauchs werden aus der Referenzmission [69] übernommen. Diese Annahme ist 
allerdings vereinfacht und berücksichtigt nicht das in Abbildung 4.35 dargestellte Maximum 
im Treibstoffmassenfluss. Das Aufstiegsmodell des Missionsmoduls aus Kapitel 4.2.7 wurde 
erst für den dritten MDO-Prozess entwickelt und angewandt. 
Die  Anzahl der benötigten CFD-Netze sowie der TAU-Rechnungen erhöht sich auf drei. Die 
Anzahl der Designparameter wurde auf 22 angehoben. In der Flügelgeometrie wurde ein 
weiteres Profil eingeführt, dessen Parametervariation einen Doppeltrapezflügel erlaubt. Die 
zusätzliche Möglichkeit der Profilverdrehung erhöht die Anzahl der Parameter des 
Hauptflügels von vier auf zehn. Die Höhenruderparameter wurden um den Ausschlagswinkel 
am Beginn des Reiseflugs erweitert. Für den Transschallfall (  51.HR ) und den 
Reiseflugendpunkt (  56.HR ) werden die Ausschlagswinkel dagegen konstant gehalten. 
Weitere neue Parameter sind durch die Triebwerksposition und die Kantengeometrie des 
Vorderkörpers definiert. An der Handhabung konstanter Drosslungsgrade für die 
aerodynamischen Untersuchungen wird zunächst festgehalten und die globalen 
Randbedingungen werden um die Trimmbarkeit in alle drei untersuchten Missionspunkten 
erweitert. Für deren Bewertung wird jeweils die Differenz aus Massenschwerpunkt und 
aerodynamischen Druckpunkt betrachtet. 
In Abbildung 4.42 a) ist der zeitliche Verlauf der Zielfunktion während des zweiten MDO-
Durchlaufs dargestellt, wobei die Zielfunktion positiv aufgetragen ist. Eine wichtige 
Erkenntnis ist zunächst, dass der Optimierungsprozess in der Lage ist, aus einem anfänglich 
bestraften System zu starten. Die Trimmbedingung am Ende des Reiseflugs kann von der 
initialen Konfiguration nicht erfüllt werden und der Optimierungsvorgang startet zunächst mit 
der Verletzung der Trimmrandbedingung und damit einem geringen Zielfunktionswert. Nach 
ca. 50 Iterationsschritten wird erstmals eine Geometrie gefunden, die die Bedingung erfüllt 
und hebt den Zielfunktionswert auf eine Größenordnung um 1.0. Die Zielfunktion konvergiert 
auf einen Wert von 1.09 bei gleichzeitiger Erfüllung aller Randbedingungen. Dies entspricht 
nach der Gleichung der Zielfunktion (3.25) einer Erhöhung der Reiseflugreichweite um 9 %. 
Abbildung 4.42 b) zeigt einige ausgewählte Beispielkonfiguration, die während der 
Optimierung im angegebenen Iterationsschritt untersucht wurden. Dies verdeutlicht die 
geometrischen Möglichkeiten des MDO-Prozesses.  
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a) Zielfunktionscharakteristik 
    
    
b) Konfigurationsbeispiele 
Abbildung 4.42 2. MDO-Prozess – Ablauf 
    
Abbildung 4.43 2. MDO-Prozess – Geometrische Änderungen 
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Die geometrischen Änderungen zwischen initialer und finaler AM6-Konfiguration des zweiten 
MOD-Prozesses sind in Abbildung 4.43 dargestellt. Diese zeichnen sich vor allem durch 
Modifikationen am Flügel und am Höhenruder aus. Der Flügel wurde nach vorn verschoben 
und Spannweite erhöht. Das Höhenruder zeichnet sich ebenfalls durch eine größere 
Spannweite aus. Diese Vergrößerung wird auf die Trimmrandbedingung am Ende des 
Reiseflugs zurückgeführt. Da der Höhenruderausschlag am Ende des Reiseflugs fixiert ist, 
lassen sich zusammenfallende Druckpunkt-Schwerpunktslagen, die Voraussetzung zur 
Trimmung sind, nur durch Dimensionsänderungen finden. Im Gegensatz zum ersten MDO-
Prozess sind die Veränderungen an der Rumpfgeometrie dagegen geringer und 
konzentrieren sich auf die Kantengeometrie.     
Aus den Erfahrungen der beiden bisher durchgeführten MDO-Prozesse können wichtige 
Aufgaben für den finalen MDO-Prozess definiert werden. Dies beinhaltet als erstes die 
Einbeziehung des Höhenruderausschlags in den Designparameterraum in allen betrachteten 
Missionspunkten. Es hat sich gezeigt, dass die Fixierung des Höhenruderausschlags bei 
gleichzeitiger Trimmrandbedingung ungeeignet ist. Zusätzlich erschwert die Modellierung 
des Schwerpunktes am Ende des Reisepunktes als einen fixen Punkt das Auffinden eines 
erfolgreichen Trimmzustandes. In Zukunft wird eine Treibstoffreserve berücksichtigt, die 
einerseits aus Missionssicht sinnvoll ist und andererseits ebenso wie am Beginn des 
Reiseflugs eine gewisse Schwerpunktsspanne ermöglicht. Dadurch wird dem Optimierer 
eine größere Flexibilität zugestanden. 
Des Weiteren ergibt sich das Problem, dass durch die Vorgabe fester Drosslungsgrade 
bisher nicht die aerodynamische Simulation eines stationären Flugzustandes während des 
Reiseflugs durchgeführt wurde. Die Interaktion zwischen aerodynamischen Verhalten und 
Triebwerksleistung konnte daher nicht ausreichend berücksichtigt werden. Weiterhin kann 
der Zusammenhang zwischen Konfigurationsgeometrie und Systemmassen sowie möglichen 
Strukturrandbedingungen mit dem vereinfachten Massenmodell nur unzureichend bzw. gar 
nicht erfasst werden. Somit lassen sich die Erweiterungen für den finalen MDO-Prozesses 
wie folgt zusammenfassen: 
 
 Einbeziehung der Höhenruderausschläge als Designparameter in allen betrachteten 
Missionspunkten 
 Verbessertes Modell zur Berücksichtigung der beschleunigten Aufstiegsphase 
 Simulation eines stationären Flugzustands aus der Interpolation zweier 
beschleunigter Flugzustände 
 Einführung eines Strukturlayouts auf FEM-Basis und numerische Strukturauslegung 
 
Damit stellt sich der Aufbau des finalen MDO-Prozesses gemäß Abbildung 4.44 dar und 
verdeutlicht zusammen mit Abbildung 4.39 und Abbildung 4.41 die Entwicklung des MDO-
Verfahrens. Neben dem neuen Strukturauslegungsprozess, beschrieben in Kapitel 4.2.5, 
erhöht sich die Anzahl der automatisch generierten CFD-Netze und TAU-Rechnungen auf 
insgesamt fünf. Die Verbindung zwischen Transschallpunkt und Reiseflug erfolgt nach dem 
Aufstiegsmodell aus Kapitel 4.2.7. Die Komplexität und der Rechenaufwand sind gegenüber 
dem zweiten Durchlauf erneut gestiegen. Um die Gesamtzeit in einem akzeptablen Zeitraum 
zu halten, ist ein wichtiger Punkt die Parallelisierung von Unterprozessen. So lässt sich 
beispielsweise die CFD-Netzgenerierung und die FEM-Strukturauslegung parallel 
bewältigen, da beide Prozesse jeweils die Konfigurationsgeometrie benötigen, aber 
untereinander unabhängig sind. Weiterhin können die vier aerodynamischen CFD-Analysen 
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des Reiseflugs ebenfalls parallel ausgeführt werden. Durch die Ausnutzung des zur 
Verfügung stehenden parallelen DLR-C²A²S²E-Rechenclustersystems konnte die Zeit für 
eine CFD-Analyse von 30 Minuten des ersten MDO-Durchlaufs auf unter 10 Minuten 
reduziert werden. Die Netzgenerierung und die Strukturauslegung erflogen jeweils auf einer 
CPU und dauern ca. 45 min. Hier wird für zukünftige Anwendungen weiteres 
Zeiteinsparungspotential gesehen. Der reine rechenspezifische Zeitaufwand für einen 
kompletten Iterationsschritt des finalen, dritten MDO-Durchlaufs beträgt insgesamt 90 min. 
Auf weitere Einzelheiten der Durchführung sowie die Ergebnisse dieses MDO-Durchlaufs 
wird gesondert im anschließenden Kapitel eingegangen.  
 
 
Abbildung 4.44 3. MDO-Prozess – Aufbau 
4.3.2 Diskussion der Ergebnisse des finalen 3-Punkt MDO Prozesses 
Zunächst soll auf den Zielfunktionsverlauf des finalen MDO-Prozesses, wie er in Abbildung 
4.45 dargestellt ist, eingegangen werden. Wiederum wird die Zielfunktion zur besseren 
Verdeutlichung positiv aufgetragen. Deutlich ist der rauschende Charakter der Zielfunktion zu 
erkennen. Dies ist auf das benutzte Randbedingungssystem mit Hilfe von 
Bestrafungsfunktionen zurückzuführen. Die Randbedingungen wurden im Kapitel 4.2.9 
detailliert vorgestellt. Wann immer eine Randbedingungsverletzung auftritt, wird die 
Zielfunktion um einen bestimmten Faktor reduziert. So dass man für die nach unten 
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gerichteten Ausschläge in Abbildung 4.45 mit hoher Wahrscheinlichkeit von der Verletzung 
mindestens einer globalen Randbedingung ausgehen kann. Weiterhin zeichnet sich der 
Zielfunktionsverlauf durch zwei sprungartige Anstiege nach ca. 140 und 280 Iteration aus. 
Dieser treppenförmige Verlauf geht mit der Evaluierung der internen Zyklen des Subplex-
Optimierungsverfahrens einher (vgl. Beschreibung in Kapitel 2.4). In jedem Subplex-Zyklus 
werden zunächst die Designparameter in Unterräumen von zwei bis fünf Parametern 
arrangiert. Ausgehend von dem ersten Unterraum werden diese danach separat auf ein 
Optimum untersucht. Am Ende des Zyklus wird dann eine Bewertung des Einflusses eines 
Parameters auf die Zielfunktion vorgenommen und die Unterräume neu arrangiert, so dass 
die Parameter mit größerem Einfluss in vordere Unterräume wandern. Dadurch werden mit 
der Zeit Unterräume mit gleichem Einfluss der Parameter gebildet. Die dargestellten 
sprunghaften Anstiege im Zielfunktionsverlauf sind demnach mit der Neuanordnung der 
Unterräume gleich zusetzen. Zusätzlich werden die Schrittweiten mit denen die 
Designparameter während der Optimierung verändert werden mit jedem Zyklus kleiner. Ein 
weiterer Anstieg in der Zielfunktion nach ca. 400 Iterationsschritten ist daher kaum noch 
nachweisbar. Aus demselben Grund nehmen auch die Größenordnungen möglicher 
Verletzungen von Randbedingungen ab.  
 
 
 
Abbildung 4.45 3. MDO-Prozess – Zielfunktionscharakteristik 
 
Aufgrund der Anzahl der integrierten globalen Randbedingungen liegt das Optimum in der 
Regel entweder an der unteren oder der oberen Grenze einer oder mehrerer 
Randbedingungen. Somit erzeugen auch kleine Änderungen an den Designparametern ein 
hin- und herschalten zwischen Randbedingungsverletzung oder nicht. Um diesen Effekt 
abzuschwächen, wurden wie bereits erwähnt keine Sprungfunktionen sondern 
Übergangsfunktion zur Überprüfung der Randbedingungen benutzt. Trotz weiterhin 
auftretender Randbedingungsverletzungen auch nach 450 Iterationen kann der optimale 
Zielfunktionswert als konvergiert angesehen werden, da die erwähnten Änderungen der 
Designparameter nach vier Sublex-Zyklen gegen Null tendieren. Daher wurde die 
Optimierung nach ca. 520 Iterationen beendet. 
Der dritte MDO-Prozess startet, durch eine leichte Verletzung der Trimmbedingung am Ende 
des Reiseflugs, mit einem Wert der Zielfunktion von 0.98. Während der Optimierung steigt 
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dieser Wert auf 1.38, was eine Zunahme von fast 40 % bedeutet. Im Folgenden soll diese 
deutliche Zunahme der Zielfunktion und somit in der Leistung der AM6-Konfiguration erklärt 
werden. Zunächst sind in Abbildung 4.46 das geometrische Aussehen der initialen und 
optimierten Konfiguration gegenübergestellt. Die geometrischen Änderungen scheinen auf 
den ersten Blick sehr gering, um die deutliche Leistungssteigerung zu erklären.  
 
 
 
Abbildung 4.46 Geometrische Änderungen 
Konfiguration 493
Konfiguration 001
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Parameter Einheit Anfangswert Endwert Änderung [%] 
Spitzedz  % 50.0 50.6 1.2 
BugRumpft ,  % 60.0 78.4 30.7 
HeckRumpft ,  % 40.0 41.6 4.0 
eVorderkantRumpfb ,  % 20.0 34.5 72.5 
eVorderkantRumpft ,  % 18.0 25.7 42.8 
eVorderkantRumpfdz ,  % 80.0 70.9 -11.4 
Flügelx  m 54.0 53.44 -1.0 
zeFlügelspitdx  m 20.0 20.16 0.8 
elFlügelwurzeProfilsehnl ,  m 27.0 28.02 3.8 
FlügeleProfilkantdx ,  % 33.0 52.9 60.3 
FlügelenpunktVorderkantdx ,  % 50.0 62.5 25.0 
zeFlügelspitdy  m 14.6 15.63 7.0 
zeFlügelspitVerdrehung ,  ° 1.0 2.04 104.0 
1,,HReProfilsehnl  m 10.5 11.07 5.4 
SpitzeHRdx   m 8.7 6.83 -21.5 
SpitzeHRdy   m 5.7 5.58 -2.1 
tsHR ,  ° 1.5 2.43 62.0 
rfbHR ,  ° 3.0 3.71 23.7 
rfeHR ,  ° 6.5 5.27 -18.9 
Düsenhalsx  m 73.5 73.10 -0.5 
eDüsenklappl  m 1.5 3.44 129.3 
eDüsenklapp  ° 5.0 0.05 -99.0 
RumpfrDüsenkontu ,  ° 12.0 7.63 -36.4 
 
Tabelle 4.11 Vergleich der initialen und finalen Designparameter 
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Die Hauptunterschiede finden sich in der Vergrößerung des Vorkörpers, in der Änderung des 
Hauptflügels zu einem Doppeltrapezflügel sowie in Modifikationen am Höhenruder- und 
Düsendesign. Diese Beobachtungen werden in der Auflistung der Designparameter in 
Tabelle 4.11 auch quantitativ bestätigt, in der die initialen und finalen Werte gegenüber 
gestellt werden. Darin sind weiterhin eine Erhöhung der Spannweite sowie die Änderung der 
vertikalen Position des Flügels und der scharfen Vorkörper-Vorderkante zu erkennen. 
Zusätzlich wird das Doppelkeil-Profil des Flügels stark modifiziert, indem die beiden 
Profilkanten zueinander verschoben werden. Die Form des Flügelprofils tendiert zu einem 
Diamantprofil. Im Gegensatz dazu gibt es nur eine leichte vertikale Verschiebung der 
Nasenspitze, eine geringe relative x -Verschiebung der Flügelspitze sowie eine geringe 
Zunahme der Rumpfheckdicke. An dieser Stelle wird auf Anhang A verwiesen. Darin ist die 
zeitliche Entwicklung jedes Designparameters dargestellt und gibt einen Überblick, wie und 
in welchen Grenzen das Optimierungsverfahren die Designparameter verändert.  
Um die Verbesserung in der Zielfunktion zu diskutieren, müssen zunächst weitere 
Konfigurations-Eigenschaften betrachtet werden. Während des MDO-Prozesses wird für jede 
AM6-Konfiguration eine Datenbasis mit über 300 Variablen erstellt, um die Geometrie, die 
Aerodynamik, den Antrieb, die Struktur und die Systemmassen sowie Missions- und 
Trimmeigenschaften zu beschreiben. Einen Auszug dieser Variablen mit den wichtigsten 
Größen fasst Tabelle 4.12 zusammen und stellt darin ebenfalls die initialen und optimierten 
Werte gegenüber. In der Tabelle sind Antriebsgrößen am Beginn und am Ende des 
Reiseflugs gelistet. Für den Beginn des Reiseflugs sind weiterhin die Auftriebsbeiwerte 
verschiedener Konfigurations-Komponenten angegeben, um die Veränderungen in der 
Auftriebserzeugung zu zeigen. Am Ende der Tabelle findet sich eine Gegenüberstellung der 
wichtigsten Massenwerte.  
Die Tabelle 4.12 verdeutlicht, dass ein wichtiger Faktor für die Verbesserung der Zielfunktion 
in der Veränderung der Struktur und den Massenverhältnissen zu finden ist. Zwar wird das 
Gesamtgewicht um 5000 kg angehoben, gleichzeitig wird aber die maximale Treibstoffmasse 
um 10000 kg erhöht. Verglichen mit der initialen Konfiguration entsteht somit ein 
verbessertes Verhältnis von Treibstoffmasse zu Leermasse, welches einen wichtigen 
Einfluss auf die Breguet-Reichweitenformel hat. Durch das höhere maximale Startgewicht 
wird zwar mehr Treibstoff für den beschleunigten Aufstieg benötigt, der resultierende Gewinn 
an Treibstoff für den Reiseflug wirkt sich aber in der Gesamtbetrachtung stärker aus. Die 
Erhöhung der Treibstoffmasse ist auf die Vergrößerung der Tankvolumen, besonders des 
Bugtanks, zurückzuführen. Alle Designparameter, die den Vorkörper betreffen, verändern 
sich in dem Maße, dass das Tankvolumen gesteigert wird. Insbesondere ist eine deutliche 
Vorkörper-Verbreiterung zu erkennen. Gleichzeitig entsteht durch diese Änderungen am 
Vorkörper kein negativer Einfluss auf den Luftmassenstrom des Triebwerkseinlaufs, so dass 
diese Randbedingung erfüllt wird. Trotz der Volumenzunahme im Vorkörper kann gleichzeitig 
die gesamte Strukturmasse um 6 % verringert werden. Das wird durch die 
Strukturoptimierung in jedem Optimierungszyklus erreicht, die sofort auf die jeweilige 
Geometrieänderung reagieren kann und somit einen wichtigen Baustein im multidisziplinären 
Zusammenhang spielt.  
Ein zweiter Punkt ist nach Tabelle 4.12 die offensichtliche Verringerung des spezifischen 
Treibstoffverbrauchs während des Reiseflugs, welcher ebenfalls direkten Einfluss auf die 
Breguet-Reichweitenformel hat. Dafür verantwortlich ist die Verringerung des benötigten 
Treibstoffmassenflusses bzw. des Drosslungsgrads für den Zustand des unbeschleunigten 
Horizontalflugs.  
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Parameter Einheit Konfiguration 001 Konfiguration 493 % 
 
Z  - 0.98 1.38 40.8 
Randbedingungen  - nicht erfüllt erfüllt  
BR  km 3089.00 4250.00 37.6 
 
rfbELxF ,, * N 663700.00 641100.00 -3.4 
rfbELzF ,, * N -11100.00 34500.00 -410.8 
rfbDÜxF ,,  N -714800.00 -756000.00 5.8 
rfbDÜzF ,,  N 145800.00 -187500.00 -228.6 
rfbBKxF ,,  N -337500.00 -290900.00 -13.8 
rfbBKzF ,,  N 17400.00 16100.00 -7.5 
rfbtrm ,  kg/s 31.20 27.90 -10.6 
rfbD  % 53.50 45.50 -15.0 
rfbsb ,  1/s 7.85E-04 6.71E-04 -14.5 
 
rfbW  N 387400.00 404600.00 4.4 
rfbA  N 2144300.00 2219600.00 3.5 
rfbRumpfA ,  N 1033200.00 1238400.00 19.9 
rfbFlügelA ,  N 723100.00 807900.00 11.7 
rfbHRA ,  N 238000.00 313900.00 31.9 
rfbWA /  - 5.53 5.48 -0.9 
rfb  ° 2.93 3.14 7.2 
rfbMx ,0  m 58.10 59.10 1.7 
 
rfeELxF ,, * N 653100.00 635900.00 -2.6 
rfeELzF ,, * N -20200.00 29800.00 -247.5 
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rfeDÜxF ,,  N -715200.00 -754600.00 5.5 
rfeDÜzF ,,  N 143000.00 -190400.00 -233.1 
rfeBKxF ,,  N -340800.00 -293100.00 -14.0 
rfeBKzF ,,  N 15800.00 15600.00 -1.3 
rfetrm ,  kg/s 31.50 28.10 -10.8 
rfeD  % 54.10 45.90 -15.2 
rfesb ,  1/s 7.61E-04 6.64E-04 -12.7 
 
rfeW  N 403000.00 411800.00 2.2 
rfeA  N 2136800.00 2215400.00 3.7 
rfeWA /  - 5.30 5.38 1.5 
rfb  ° 2.64 3.01 14.0 
rfbMx ,0  m 61.30 60.70 -1.0 
 
msb ,  1/s 7.73E-04 6.67E-04 -13.7 
mWA /  - 5.42 5.43 0.2 
 msbWA //  s 7012.00 8141.00 16.1 
Rf  nm 6815.00 7912.00 16.1 
rf  - 1.02 1.19 16.1 
 
mtowm  kg 272000.00 277000.00 1.8 
strukturm  kg 86400.00 81300.00 -5.9 
maxtrm ,  kg 99800.00 109900.00 10.1 
bestrm ,  kg 45600.00 46300.00 1.5 
 rferfb mm /ln  - 0.24 0.29 20.8 
Alle Kräfte im aerodynamischen Koordinatensystem (x – Widerstand, z – Auftrieb) 
* inklusive Einlaufkorrekturkraft 
 
Tabelle 4.12 Vergleich der initialen und finalen AM6-Konfigurations-Eigenschaften 
Anwendung des MDO-Prozesses auf eine Mach-6-Hyperschall-Konfiguration                       
 117
 
 
       
Abbildung 4.47 Auswirkungen der Veränderung des Düsendesigns auf Heckströmung 
 
Wie zuvor vorgestellt, werden die numerischen CFD-Rechnungen für zwei feste 
Drosslungsgrade durchgeführt und anschließend zu dem Schub-Widerstands-Gleichgewicht 
interpoliert. Das bedeutet, dass die optimierte Konfiguration bei den festen 
Drosslungsgraden geringeren Widerstand hat bzw. mehr Schub erzeugen kann. Nach der 
Interpolation verdeutlicht sich dies durch die Verringerung des Treibstoffmassenflusses und 
des spezifischen Treibstoffverbrauchs. Ein Grund für die Leistungssteigerung liegt in einer 
leichten Widerstandsreduzierung des Einlaufs aufgrund von Vorkörper- und Anstellwinkel-
Modifikationen. Das geht mit der Ausnutzung des minimalen Wertes der Luftmassenstrom- 
Randbedingung einher. Ein weiterer Grund liegt in der Änderung des Düsendesigns, vor 
allem in der Länge und dem Winkel der Düsenklappe. Abbildung 4.47 zeigt die 
Auswirkungen des Düsendesign auf die Heckströmung in Form der Druckverteilung auf der 
Oberfläche und in einer Schnittebene parallel zur Symmetrieebene. Durch die Änderungen 
im Klappenwinkel erfolgt eine starke Abschwächung des Klappenstoßes, der die 
Heckströmung charakterisiert. Im Ausgangsdesign wird durch den starken Klappenstoß ein 
Großteil der Strömungsenergie nicht zur Schuberzeugung genutzt. Das ist auf die halboffene 
Düsenkontur zurückzuführen. Bei dem optimierten Design dagegen wird der Druck an der 
Düsenwand und an dem unterem Heckbereich erhöht, was letztendlich zu einer größeren 
Konfiguration 001
Konfiguration 493
Konfiguration 001 Konfiguration 493
Begrenzung der  
Düsenwandgruppe 
Klappenstoß 
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Schubkomponente der Düse führt. Im Umkehrschluss bedeutet das, dass für den gleichen 
Flugzustand weniger Treibstoffmassenfluss benötigt wird. 
Ein positiver Nebeneffekt der Abschwächung des Klappenstoßes ist, die erwartete 
Reduzierung des Überschallknalls, der nach Abbildung 4.30 stark von dem 
Düsenklappenstoß beeinflusst ist. Der Überschallknall ist allerdings im Moment nicht in dem 
MDO-Prozess berücksichtigt. Ein negativer Effekt der Verlängerung der Düsenklappe ist 
dagegen die Erzeugung einer stärkeren abwärts gerichteten Kraftkomponente durch die 
größere Klappenfläche, auf die ein hoher Druck wirkt. Dadurch erzeugt die 
Düsenwandgruppe nach Tabelle 4.12 insgesamt Abtrieb. Der Abtrieb durch die Düse wird in 
der Gesamtbilanzierung durch erhöhte Auftriebsproduktion der anderen Konfigurations-
Komponenten Rumpf, Flügel und Höhenruder kompensiert. Beispielsweise steigert sich 
durch die Erhöhung des Ruderausschlags die Auftriebsproduktion des Höhenruders um 30 
%. Gleichzeitig muss der Anstellwinkel der Konfiguration so eingestellt werden, dass 
Massenbedingung und Trimmung gewährleistet werden. Hieran ist das komplexe 
Zusammenspiel in der multidisziplinären Umgebung gut zu erkennen.  
Obwohl in Tabelle 4.12 hauptsächlich Kräfte angegeben sind, ist zu erwähnen, dass 
während der Auswertung ein direkter Vergleich von Kräften nicht unbedingt sinnvoll ist, da es 
zwischen den Konfigurationen beispielsweise Unterschiede in dem zu erzielenden 
Auftriebsbeiwert gibt. Das ist auch der Grund, dass die Zielfunktion eines solchen MDO-
Prozesses in der Regel auf der Reichweite und nicht einzelner Kräfte basiert. Aus genannten 
Gründen und unter zusätzlicher Berücksichtigung des Einflusses eines integrierten 
Hyperschall-Antriebssystems werden folgende Überlegungen angeführt.  
Die angegebenen Kräfte in Tabelle 4.12 basieren auf der Kraftdefinition aus Kapitel 4.2.6. 
Danach wird die Oberfläche der AM6-Konfiguration in verschiedene Bereiche geteilt und 
einzelnen Kraftgruppen wie Hauptwand oder Einlauf zugeordnet. Anschließend werden dann 
die Kräfte einer Gruppe hauptsächlich durch die Druckverteilung auf den zugehörigen 
Flächen ermittelt. Nach den Werten der Tabelle entsteht der Eindruck, dass sich die 
aerodynamische Leistung in Form von dem Verhältnis WA /  kaum, dafür aber die 
Antriebsleistung in Form des spezifischen Treibstoffverbrauchs umso mehr verbessert. Aber 
dieser Eindruck ist letztendlich auf die Definition der Kraftgruppen zurückzuführen und 
reduziert sich auf die Frage: Welche Konfigurationsflächen ordnet man dem Widerstand und 
welche dem Schub zu? Zur Verdeutlichung ist zusätzlich in Abbildung 4.47 die konstante 
Endbegrenzung der Düsenwandgruppe eingezeichnet. Stromab der gestrichelten Linie wird 
die Druckkraft der Hauptwandgruppe zugeordnet. Wie zu erkennen, wird die 
Düsenexpansion weiter nach hinten verlagert. Es ändern sich somit die Einflüsse der 
Düsenexpansion auf Düsenwand- und Hauptwandgruppe. Durch die Kraftdefinitionen über 
die Wandgruppen nach den Gleichungen (4.3), (4.4) und (4.5) sowie den weiteren 
Veränderungen an der Konfiguration nimmt schließlich der spezifische Treibstoffverbrauch 
ab, während das Verhältnis WA /  fast konstant bleibt. Dieses Verhalten ließe sich aber nun 
gezielt durch Veränderung der Wandgruppen steuern. Man könnte zum Beispiel die gesamte 
untere Heckfläche mit zur Düsengruppe zählen oder nur die Brennkammer als 
Schuberzeuger betrachten. Dann verbessert sich möglicherweise das Verhältnis WA / , 
während der spezifische Treibstoffverbrauch zunimmt und man könnte annehmen, die 
aerodynamische Leistung hat sich gegenüber der Antriebsleistung deutlich gesteigert. Wie 
aber gezeigt, ist dieses Verhalten aber eine Frage der Definition der Wandgruppen und somit 
der Zuordnung von Widerstands- und Schubkomponenten. Entscheidend für den MDO-
Prozess ist, dass diese Definition keinen Einfluss auf die Zielfunktion hat und eine strikte 
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Trennung in aerodynamische Leistung und Antriebsleistung nicht notwendig ist. Denn die 
benutzte Breguet-Reichweiteformel enthält beide Anteile, die sich über den sogenannten 
Reichweitenfaktor Rf  zusammenfassen lassen: 
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Der Reichweitenfaktor wird in der Regel in nautischen Meilen (1 nm = 1852 m) angegeben. 
Unter der Berücksichtigung des Treibstofftyps lässt sich außerdem die sogenannte 
Reiseflug-Leistungsgrad rf  ableiten [70]. 
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Der Reiseflug-Leistungsgrad berücksichtigt den Heizwert trH  des Treibstoffs, so dass für 
Wasserstoff gilt: 
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Sowohl Reichweitenfaktor als auch der Reiseflug-Leistungsgrad sind in Tabelle 4.12 mit 
angegeben und es zeigt sich eine deutliche Steigerung durch den Optimierungsprozess. Es 
lässt sich damit festhalten, dass die kombinierte Aerodynamik-Antriebs-Leistung gesteigert 
werden konnte. Berücksichtigt man die anfangs erwähnten Definitionen für den spezifischen 
Treibstoffverbrauch, Gleichung (2.33), und die Bedingungen des unbeschleunigten 
Horizontalfluges, Gleichung (2.35) und (2.36) ergibt sich die Breguet-Reichweitenformel für 
den Beginn des Reiseflugs allerdings auch in einer alternativen Form: 
 
 
rfe
rfb
tr
rfb
rfB m
m
m
m
vR ln         (4.29) 
 
Unter den gegebenen Umständen zeigt sich, dass die Reiseflugreichweite nur von den 
Konfigurationsmassen sowie dem Treibstoffmassenfluss, der zur Erfüllung der Bedingungen  
(2.35) und (2.36) erforderlich ist, abhängt. Es zeigt sich, dass ein großer Teil der 
multidisziplinären Analyse der Erfüllung dieser beiden notwendigen Randbedingungen dient. 
Bei der multidisziplinären Optimierung eines Hyperschall-Flugzeuges mit integriertem 
Triebwerk verdeutlicht Gleichung (4.29) das Optimierungsproblem verständlicher, da die 
beteiligten Variablen nicht von weiteren Definitionen abhängig sind. Benutzt man dagegen 
Kräfte, hängen diese, wie zuvor erklärt, von vorgegebenen Definitionen ab und ein Vergleich 
von Kräften zwischen verschiedenen Konfigurationen kann dann irreführend sein. Wenn die 
beiden Bedingungen (2.35) und (2.36) erfüllt sind, ist automatisch für jede Definition von 
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Widerstand sofort der Schub durch Umkehrung des Vorzeichens bestimmt. Der 
Größenbetrag ist für die Gesamtleistung unerheblich, beeinflusst aber abgeleitete Werte wie 
das Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand oder den spezifischen Treibstoffverbrauch, wobei 
in diesem Fall die Verbesserung des einen Wertes die Verschlechterung des anderen 
Wertes mit sich bringt. Der multidisziplinäre Analyseansatz mit Hilfe des „Black Box“-
Antriebsmodells verdeutlicht, dass für die AM6-Konfiguration keine Trennung zwischen 
Antriebs- und Aerodynamik-Leistung vorgenommen werden kann. In der multidisziplinären 
Betrachtung lässt sich meist kein sinnvoller Vergleich auf der Basis einer einzelnen Disziplin 
finden, so dass die Reichweite oder der Reichweitenfaktor als sinnvolle Zielgröße bestätigt 
wird. 
Tabelle 4.12 verdeutlicht, dass einerseits die kombinierte Aerodynamik- und Antriebsleistung 
um 16 % und durch Verbesserung der Massenverhältnisse der logarithmische Massenfaktor 
um 21 % gesteigert werden konnte. Die Kombination beider Steigerungen erklärt schließlich 
die Erhöhung der Reiseflugreichweite um 38 %. Ausgehend von 3089 km 
Reiseflugreichweite der initialen Konfiguration kann diese somit auf 4250 km gesteigert 
werden. Der Prozentsatz der Verbesserung ist demnach abhängig von der Wahl der 
Ausgangskonfiguration und weniger entscheidend. Hierin liegt eine der wichtigsten Stärken 
des MDO-Prozesses. Er zeigt, dass lokale Designprobleme der Ausgangskonfiguration 
identifiziert und verbessert werden können.  
Abschließend kann man festhalten, dass sich bei dem MDO-Prozess der AM6-Konfiguration 
die Einbindung aller beteiligten Disziplinen gelohnt hat, da jede einen gewissen Teil zur 
Steigerung der Gesamtleistung beigetragen hat. Weiterhin entfällt dabei ein wichtiger Aspekt 
auf die Systemmassen und das Strukturdesign, welche einen großen Einfluss auf den 
Optimierungsprozess haben und unbedingt in einem ausreichenden Detaillierungsgrad 
berücksichtigt werden müssen. Das ist sehr gut anhand der in dieser Arbeit durchgeführten 
MDO-Prozesse zu erkennen, bei denen die Genauigkeit, aber auch der Rechenaufwand, der 
Massen- und Strukturanalyse stetig gestiegen ist. Insbesondere verdeutlicht der erste MDO-
Prozess, dass ohne große Berücksichtigung der Struktur sehr große geometrische 
Änderungen zur Verbesserung der Aerodynamik- und Antriebsleistung erfolgen können. 
Diese Änderungen werden aber mit hoher Wahrscheinlichkeit bei einer numerischen 
Strukturanalyse nicht haltbar sein. Im Strukturdesign wird in Zukunft weiteres Potenzial 
hinsichtlich Modellierung und zu erwartendem Resultat gesehen.  
Aus aerodynamischer Sicht zeigt sich erstens das starke Zusammenspiel mit dem Antrieb 
und zweitens der große Anteil am Gesamtrechenaufwand des MDO-Prozesses. Letzterer 
konnte aber während der Entwicklung des MDO-Werkzeugs immer weiter reduziert werden, 
wobei der größte Aufwand immer noch durch die Netzgenerierung verursacht wird. Es hat 
sich ebenfalls gezeigt, dass für die Erfüllung einiger Randbedingungen mehrere 
aerodynamische Analysen notwendig sind, die danach teilweise durch Interpolation zu den 
Bedingungen des eigentlichen Flugzustandes führen. Das ist der Tatsache geschuldet, dass 
man für eine gegebene Hyperschall-Konfiguration mit integriertem Antrieb den benötigten 
Treibstoffmassenfluss für den unbeschleunigten Flugzustand nicht voraussagen kann, da die 
Düsenströmung die Kraftwirkung stark beeinflusst.  
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4.4 Abschließende Kommentare zur AM6-Konfiguration und dem
 MDO-Prozess 
Wie im vorangegangenen Kapitel gezeigt wurde, konnte während des MDO-Prozesses die 
Reiseflugreichweite der AM6-Konfiguration auf 4250 km erhöht werden. Nichtsdestotrotz ist 
dieser Wert für eine Hyperschall-Konfiguration dieser Art gering. Berücksichtigt man für Auf- 
und Abstieg die gegebene Referenzmission sowie den restlichen Reservetreibstoff kann die 
Gesamtreichweite zu 7400 km gegenüber anfänglichen 6200 km abgeschätzt werden. Dies 
beinhaltet 1200 km durch die Aufstiegsphase, 1500 km während der Abstiegsphase und 500 
km aufgrund des Reservetreibstoffs. Damit könnte beispielsweise die Strecke Paris nach 
New York (ca. 5830 km) bewältigt werden, allerdings Flüge von Europa nach Südamerika, 
Fernost oder Australien sind nicht möglich. Die in den HYCAT-Referenzen [60] [61] 
angegebene maximale Reichweite der HYCAT-1A-Konfiguration von über 9000 km kann in 
dieser Arbeit auch nicht nach der Optimierung bestätigt werden. 
In [70] findet sich eine Tabelle mit dem Leistungsvergleich von bekannten Überschall-
Konfigurationen mit zwei Unterschall-Flugzeugen. Diese Tabelle wurde um die Daten der 
initialen und optimierten AM6-Konfigurationen erweitert und ist in  
Tabelle 4.13 dargestellt. Sie enthält Gewichtsangaben sowie die kombinierte Aerodynamik- 
und Antriebsleistung in Form von Reichweitenfaktor und Reiseflug-Leistungsgrad. 
   
 
Konfiguration ][tmmtow  ][tmoe  ][tmtr  ][tfR  ][rf  
777-300ER 351 168 200 16243 6.9 
767-400ER 204 103 73 14409 6.1 
Concorde 185 80 95 7119 3.0 
XB-70 246 115 137 6158 2.6 
SR-71 63 27 36 5000 2.1 
HSR-TC 342 147 167 10378 4.3 
AM6-Init 272 152 100 6815 1.0 
AM6-Opt 277 147 110 7912 1.2 
 
Tabelle 4.13 Gewichte, Reichweitenfaktor und Reiseflug-Leistungsgrad verschiedener 
Konfigurationen 
 
Die Werte der Hyperschall-Flugzeuge liegen generell unter denen der Unterschall-
Flugzeuge. Hyperschall-Flugzeuge sind weiterhin benachteiligt, da sie bereits neben dem 
geringeren Reiseflug-Leistungsgrad einen großen Teil des mitgeführten Treibstoffs dazu 
benötigen, ihre eigentliche Flugmachzahl und Flughöhe zu erreichen.  
Der Reichweitenfaktor der optimierten AM6-Konfiguration ist größer als bei der Concorde, 
XB-70 und der SR-71 und zeigt, dass ein Grundpotential vorliegt. Allerdings ist der 
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Reiseflug-Leistungsgrad aufgrund der Nutzung von Wasserstoff als Treibstoff deutlich 
geringer. Auch nach dem MDO-Prozess ist der zweite Hauptnachteil der AM6-Konfiguration 
das geringe Massenverhältnis von Treibstoffmasse zu Gesamtmasse am Beginn des 
Reiseflugs. Dieser beträgt beispielsweise 0.4 gegenüber 0.5 der Concorde und ist damit 20 
% niedriger. Trotz der deutlich größeren Dimensionen und dem größeren Tankvolumen der 
AM6-Konfiguration gegenüber der Concorde ist die maximale Treibstoffmasse aufgrund der 
niedrigen Dichte von Wasserstoff ähnlich. Weiterhin wird für die größeren Dimensionen mehr 
Strukturmaterial und -masse benötigt. Auf der anderen Seite weist das klassische Design der 
AM6-Konfiguration insgesamt sehr gute Trimmeigenschaften auf, wobei das Höhenruder vor 
allem im Überschallbereich zusätzlichen Auftrieb erzeugt. Es zeigt sich aber, dass die 
Effektivität des Höhenruders mit zunehmender Machzahl abnimmt, d.h. dass 
Höhenruderausschläge vergrößert werden müssen, um die gleiche Wirkung zu erzielen. Dies 
hat wiederum Auswirkungen auf Strukturbelastung und Kontrolle der Höhenruder. Die 
Untersuchungen an der AM6-Konfiguration zeigen aber, dass die maximalen Ausschläge mit 
bis zu 6° in einem akzeptablen Bereich liegen. Diese konnten zusätzlich durch die 
Optimierung verringert werden. Weiterhin kann man durch die relativ kompakten Flügel 
geringere Strukturbelastungen durch Druckkräfte erwarten. Im Moment werden die 
Flügelvolumina nicht benutzt, so dass hier einerseits durch detailliertere Modellierung der 
Flügel-Rumpf-Anbindung weitere Massenreduzierung möglich wäre oder die Flügel 
zusätzlich als Treibstofftanks genutzt werden könnten. Im Gegensatz dazu konnte 
verdeutlicht werden, dass aufgrund der Gesamtdimension des Rumpfes sowie dessen nicht-
zylindrischer Form die AM6-Konfiguration einen kritischen und wichtigen Aspekt im 
dynamischen Strukturverhalten aufweist, welcher in einer multidisziplinären Analyse bzw. 
Optimierung Berücksichtigung finden muss. 
Der in dieser Arbeit entwickelte MDO-Prozess zeigt deutlich die Möglichkeit, durch die 
Identifizierung lokaler Verbesserungen die globale Leistung einer gegebenen Hyperschall-
Konfiguration anzuheben und bietet damit ein Hilfswerkzeug für das Vordesign solcher 
Konfigurationen. Die lokalen Verbesserungen werden an verschiedenen Teilaspekten wie 
Systemmassen oder Leistungsgraden deutlich und beeinflussen in ihrer Summe die 
gesuchte Zielgröße. Die Anhebung der Zielfunktion im 3. MDO-Durchlauf um 38 % zeigt das 
Potential multidisziplinärer Optimierungsverfahren. Gleichzeitig können unbekannte 
Systemeigenschaften wie die Dimensionen der Strukturelemente ermittelt werden und 
müssen nicht anfänglich bestimmt werden. Der MDO-Prozess erlaubt weiterhin die Definition 
globaler Randbedingungen, die in jedem Zyklus geprüft werden und sinnvolle physikalische 
Begrenzungen erzeugen. Dadurch wird allgemein die Aussagekraft der Ergebnisse erhöht. 
Zusätzlich wird eine große Datenbank unterschiedlicher Konfigurationen erzeugt, die nach 
dem MDO-Prozess für verschiedenste Auswertungen zur Verfügung steht.   
Trotz der Komplexität und des hohen Rechenaufwands, um das Optimierungsproblem zu 
modellieren und zu lösen, kann aber im Moment keine komplette Neugestaltung der 
Konfiguration erwartet werden und grundlegende Designkriterien werden während der 
Optimierung beibehalten. Dies ist der Tatsache geschuldet, dass der MDO-Prozess an 
einigen Stellen begrenzt werden muss. So ist es beispielsweise nicht möglich ein integriertes 
Design in ein nicht-integriertes Design zu überführen. Durch die Einarbeitung weiterer, 
flexibler Modellierungsstrategien und die Vergrößerung des Designparameterraumes können 
in Zukunft aber weitere globale Veränderungen an einer gegebenen Konfiguration erwartet 
werden.  
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Der vorliegende MDO-Prozess koppelt bereits höherwertige Analyseverfahren der Struktur- 
und Strömungsmechanik, benutzt aber auch vereinfachte Methoden wie z. B. für die 
Missionsanalyse. Durch diesen Aufbau kann er zur Leistungsverbesserung eines gegebenen 
Grunddesigns eingesetzt werden, wie es die Anwendung des Prozesses auf die AM6-
Konfiguration zeigt. Es ist aber zu erwähnen, dass einige hyperschall-relevante Aspekte, wie 
zum Beispiel die Aufheizung der Struktur oder die Bewertung des Überschallknalls, in dem 
aktuellen MDO-Prozess fehlen und in zukünftigen Erweiterungen Berücksichtigung finden 
sollten. Der MDO-Prozess zeigt, dass heutzutage die Nutzung höherwertiger Verfahren in 
automatisierten Rechenumgebungen innerhalb akzeptabler Zeitspannen möglich ist. Mit 
weiter wachsender Hardware-Technik und stetiger Verbesserung der zugrunde liegenden 
Analyse-Verfahren wird erwartet, dass der MDO-Prozess weiter präzisiert und vorhandene 
Begrenzungen gelöst werden können und somit durch globale Designmodifikationen ein 
immer wichtigeres Werkzeug bei der Entwicklung und Auslegung zukünftiger Hyperschall-
Flugzeuge bereitstellen kann. Besonders durch fehlende Erfahrung mangels real fliegender 
Hyperschall-Flugzeuge kann der MDO-Prozess helfen, dass Leistungspotenzial einer 
Konfiguration zu bewerten und auch allgemein multidisziplinäre Zusammenhänge besser zu 
verstehen. Abschließend sollen die wichtigsten Ergebnisse des MDO-Prozesses 
zusammengefasst werden: 
 
 Erfolgreiche Integration von CFD, CSM, Antriebsberücksichtigung, Betrachtung 
mehrerer Missionspunkte sowie Kraft- und Trimmanalysen in einem multidisziplinären 
Analysewerkzeug 
 Verknüpfung des MDA-Werkzeugs mit einem stark parallelisiertem Rechensystem 
 Erfolgreiche Demonstration der Funktionalität und Kapazität des MDO-Prozesses 
 Multidisziplinäre Untersuchung von über 500 AM6-Konfigurationen in ca. 30 Tagen 
CPU-Rechenzeit 
 MDO-Prozess kann mit verletzten, globalen Randbedingungen starten 
 Erfolgreiche Anwendung des MDO-Prozesses auf die AM6-Konfiguration 
 Verbesserung der Reiseflugreichweite um 38 % von 3090 km auf 4250 km 
 Identifizierung und Verbesserung lokaler Designschwächen 
 Reichweitensteigerung durch Veränderungen im Strukturdesign und Verbesserung 
der kombinierten Aerodynamik- und Antriebsleistung 
 Reichweite der AM6-Konfiguration dennoch gering aufgrund des generellen 
Designkonzepts 
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5 Zusammenfassung und Ausblick 
Die vorliegende Arbeit beschreibt den Aufbau und die Anwendung eines neu entwickelten 
MDO-Prozesses für Hyperschall-Konfigurationen. Ziel der Arbeit ist es, die wichtigsten 
Aspekte der Aerodynamik, Strukturmechanik, Flugmechanik, des Missionsverlaufs und des 
Antriebs in einem Vorentwurfsverfahren für zukünftige Hyperschall-Flugzeuge zu verbinden. 
Dabei werden sowohl numerische Verfahren zur Strömungs- und Strukturanalyse eingesetzt 
als auch vereinfachte Methoden z.B. für den beschleunigten Aufstieg im Missionsmodell. Die 
Arbeit besteht aus zwei wesentlichen Teilen: 
 
 Die Entwicklung und Funktionsweise des multidisziplinären Analyse- und 
Optimierungsverfahrens 
 Die Spezialisierung des Verfahrens und die Anwendung auf eine Hyperschall-
Transportkonfiguration 
 
Für den Aufbau des multidisziplinären Analyseverfahrens wurde ein modularer Aufbau 
gewählt. Es erfolgte eine umfassende Darstellung der spezialisierten Funktionsweisen und 
Anforderungen der einzelnen MDA-Module basierend auf physikalischen und 
mathematischen Verfahren. Der Schwerpunkt bei der Entwicklung der einzelnen MDA-
Module liegt neben der Integration der zugrunde liegenden Verfahren in der automatisierten 
Ablaufsteuerung der Module, wodurch sie erst in einem rechenintensiven MDO-Prozess 
eingesetzt werden können.  
Im Speziellen wurden MDA-Module für die Geometrie-, CFD- und FEM-Netzgenerierung 
sowie für die Anwendung existierender numerischer Verfahren für die Strömungs- und 
Strukturberechnung entwickelt. Es werden der DLR TAU-Code für die Strömungsberechnung 
und der kommerzielle NASTRAN-Code zur Strukturanalyse eingesetzt. Für die 
Geometriebeschreibung wurde ein eigenes Werkzeug entwickelt, welches durch hohe 
Flexibilität und leichte Anwendbarkeit auf Optimierungsprozesse gekennzeichnet ist. Weitere 
MDA-Module sind für die Kraft- und Missionsanalyse sowie Zielfunktions- und 
Randbedingungsaktualisierung zuständig. Die MDA-Module sind in einer eigens entwickelten 
MDA-Umgebung integriert, wobei sowohl die Module als auch die Umgebung auf Python-
Skripten basieren. Die MDA-Umgebung handhabt die Ausführung und Überwachung der 
einzelnen Module und ist für jegliche Art von Datentransfer und Datenkonvertierung sowie 
der Netzwerkkommunikation zwischen den verschiedenen verwendeten Rechnersystemen 
zuständig. Die MDA-Umgebung enthält neben der allgemeinen Ablaufsteuerung mehrere 
Fehlerbehandlungsprozeduren und unterstützt parallelisiertes Arbeiten. Der modulare 
Aufbau des Gesamtprozesses erlaubt das Ersetzen, Modifizieren oder Hinzufügen von 
Modulen, so dass eine zukünftige Erweiterung des MDO-Prozesses relativ leicht möglich ist. 
Nach den Erläuterungen zum Aufbau des MDO-Werkzeugs wurde die Anwendbarkeit des 
Gesamtprozesses demonstriert. Die vorliegende Arbeit war in dem europäischen ATLLAS-
Projekt vertreten, in dem die Ausgangskonfiguration für die Anwendung des MDO-Prozesses 
basierend auf der HYCAT-1A-Konfiguration definiert wurde. Die HYCAT-1A mit einer 
Reisemachzahl von 6.0 wurde in den 70er Jahren von der Firma Lockheed entworfen. Die 
HYCAT-1A-Konfiguration besitzt ein klassisches Flügel-Rumpf-Design mit Höhenruder. 
Angetrieben wird sie durch ein integriertes, auf Wasserstoff basierendem, kombiniertem 
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Turbojet-Ramjet-Triebwerk. Diverse Parameter der beteiligten physikalischen Disziplinen 
wurden von verschiedenen Projektpartnern zur Verfügung gestellt und dienen als Input für 
den MDO-Prozess. Somit stehen ein komplettes Massenbudget, Antriebstabellen, Missions- 
sowie Geometriedaten als Referenz zur Verfügung. Daraufhin erfolgt die Hervorhebung und 
Anpassung der entwickelten MDA-Module hinsichtlich der gegebenen HYCAT-1A-
Basiskonfiguration und es resultiert die initiale AM6-Konfiguration, mit welcher der 
Optimierungsprozess gestartet wird. 
Die Funktionsweise des MDO-Prozesses ist an drei verschiedenen Optimierungsläufen 
dargestellt. Die Optimierungsläufe repräsentieren dabei den jeweiligen Entwicklungsgrad des 
MDO-Werkzeugs und unterscheiden sich daher in Umfang, Genauigkeit und 
Rechenaufwand. Der im Detail diskutierte dritte Optimierungslauf umfasst alle anfangs 
definierten Ziele, wie die Einbindung mehrerer Missionspunkte und die Anwendung 
höherwertiger Verfahren für die Strömungs- und Strukturanalyse. Dieser Optimierungslauf 
benötigte über einen Monat an reiner CPU-Rechenzeit und führte zu einem Anstieg der 
Zielfunktion um 38 %. Dieser zunächst sehr hoch erscheinende Wert kann durch die 
Modifikation im Strukturdesign und damit der Verbesserung der Massenverhältnisse sowie 
der verbesserten Interaktion zwischen Antriebsystem und Aerodynamikleistung erklärt 
werden. Es zeigt sich, dass durch die multidisziplinäre Optimierung Verbesserungen an 
verschiedenen Teilaspekten der untersuchten Konfiguration auftreten können, die in ihrer 
Summe eine deutliche Erhöhung der Zielfunktion erzeugen. 
Die Reiseflugreichweite der optimierten AM6-Konfiguration beträgt demnach 4250 km und ist 
damit zu gering, um globale Flugstrecken abzudecken. Die angestrebten 9000 km des 
HYCAT-Entwurfs können nicht bestätigt werden und es zeigen sich Schwächen im 
grundlegenden Design, wie beispielsweise das geringe Verhältnis von Treibstoffmasse zu 
Gesamtmasse oder der hohe spezifische Treibstoffverbrauch. Beides kann durch den MDO-
Prozess deutlich verbessert werden, aber aufgrund der existierenden Einschränkungen in 
der Modellierung und dem Rechenaufwand kann der MDO-Prozess kein komplettes 
Neudesign durchführen. Es zeigt sich, dass der entwickelte MDO-Prozess aber die lokalen 
Designschwächen identifizieren und verbessern kann. Er stellt damit ein wertvolles Hilfsmittel 
im generellen Designprozess dar. Mit weiter zunehmender Hardware-Leistung, der 
Erweiterung und der Verbesserung der einzelnen Modellierungsstrategien sowie der 
Zunahme an Designparametern kann erwartet werden, dass multidisziplinäre 
Optimierungsverfahren in Zukunft auch globale Designänderungen hervorrufen werden. Dies 
ist letztendlich im Moment durch den benötigten Rechen- und Zeitaufwand beschränkt. 
Aufgrund des integrierten Antriebs und der klassischen Kräfteeinteilung der AM6-
Konfiguration wird weiterhin demonstriert, dass die Ursache der Änderungen durch die 
Optimierung an bestimmte Stellen unterschiedlich interpretiert werden kann. Die Definition 
der Kräfteeinteilung entspricht dem Versuch der Separation von Aerodynamik und Antrieb. 
Obwohl die Gesamtleistung konstant bleibt, variieren die Einzelleistung von Aerodynamik 
und Antrieb je nach der gewählten Kraftdefinition gegenläufig. Die Kräftedefinition ist primär 
durch den Einsatz der klassischen Breguet-Reichweitenformel als Teil der Zielfunktion des 
MDO-Prozesses notwendig. Die Breguet-Reichweitenformel hat ihr Hauptanwendungsgebiet 
im Unterschall-Bereich. Es kann gezeigt werden, dass sich bei der numerischen 
Strömungsuntersuchung einer integrierten Hyperschall-Konfiguration inklusive partieller oder 
vollständiger Triebwerksströmung die Widerstands- und Schubkraft durch die Zuordnung 
entsprechender Oberflächenanteile ergibt. Diese Zuordnung beeinflusst demnach einzelne 
Kraftvektoren jedoch nicht die resultierende Kraft. Nach der CFD-Simulation einer 
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kompletten Konfiguration im stationären horizontalen Flugzustand muss der numerisch 
berechnete Widerstandsbeiwert Null sein. Nur dann wird der Widerstand unabhängig von 
seinem Betrag von dem erzeugten Antriebsschub kompensiert. Aus diesen Betrachtungen 
folgt, dass klassische Flugzeugparameter wie das Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand 
oder der spezifische Treibstoffverbrauch von simulierten Hyperschall-Flugzeugen 
definitionsabhängig und damit weniger für Vergleichs- und Auswertungszwecke in 
Optimierungsverfahren geeignet sind. Aufgrund der Tatsache, dass die Breguet-
Reichweitenformel das Produkt aus Aerodynamik- und Antriebsleistung enthält, ist sie 
dennoch auch für Hyperschall-Konfigurationen anwendbar. Mit Gleichung (4.29) wird eine 
alternative Form der Breguet-Reichweite formuliert, die von den angesprochenen 
Definitionen unabhängig und für das vorgestellte Optimierungsproblem besser geeignet ist. 
Darin wird die Reichweite ausschließlich in Abhängigkeit von Systemmassen und 
Treibstoffmassenfluss dargestellt. Die Anwendung der CFD liegt dann primär in der 
notwendigen Bedingung, die benötigten Kräftegleichgewichte während des Reiseflugs zu 
erfüllen. Bei der Anwendung des vorgestellten MDO-Prozesses können für die Hyperschall-
Konfiguration neben den erwähnten Reiseflugbedingungen weitere, globale 
Randbedingungen definiert werden. Aufgrund der Berücksichtigung von Randbedingungen 
als sogenannte Bestrafungsfunktionen in der Zielfunktion können diese beliebig formuliert 
werden und es entsteht ein flexibles System zum Hinzufügen weiterer Randbedingungen. Im 
Fall der AM6-Konfiguration können dadurch wichtige Struktur-, Massen-, Trimm- und 
Antriebsparameter überwacht werden, die zur physikalischen oder technischen Funktion der 
AM6-Konfiguration notwendig sind. Diese fließen dann abschließend in die globale 
Leistungsbetrachtung ein und begrenzen den mathematischen Optimierungsprozess auf 
eine sinnvolle Weise. 
Zukünftige Erweiterungen des MDO-Prozesses sind vorrangig in der Berücksichtigung 
weiterer hyperschall-relevanter Thematiken zu finden. Durch das Lösen der Navier-Stokes-
Gleichungen innerhalb des CFD-Moduls beispielsweise lässt sich einerseits der 
Reibungswiderstand direkt bestimmen und andererseits können Oberflächentemperaturen 
und -wärmestromdichten berechnet werden. Diese wiederum helfen durch die Bereitstellung 
von Temperaturlastfällen die Strukturmodellierung zu präzisieren. Weiterhin müssen in 
Zukunft aero-elastische Effekte für die Strukturauslegung in Betracht gezogen werden. Ein 
wichtiger Umweltaspekt von Hyperschall-Flugzeugen ist der erzeugte Überschallknall und 
dessen Auswirkungen am Boden. Dieser ist unter anderem von der Flugzeuggeometrie 
abhängig und ändert sich daher während einer multidisziplinären Optimierung. Die 
Integration in den MDO-Prozess als Randbedingung erfordert allerdings die Bereitstellung 
bzw. die Entwicklung eines angepassten Überschallknall-Modells. Die Betrachtung weiterer 
Missionspunkte in der Leistungsanalyse hilft, das Flugprofil eines Hyperschall-Flugzeugs 
besser zu beschreiben und die Reichweite genauer zu bestimmen. Besondere Bedeutung 
liegt hier bei der beschleunigten Aufstiegsphase, welche die Reiseflug-Reichweite wesentlich 
beeinflusst. Die genannten, möglichen Modifikationen des vorgestellten MDO-Prozesses 
sind heutzutage letztendlich durch den erforderlichen Rechenaufwand beschränkt. Durch die 
stetige Hardware-Entwicklung und die weitere Zunahme großer, parallelisierter 
Rechensysteme wird der zeitliche Aufwand jedoch reduziert werden und die Integration in 
den existierenden MDO-Prozess möglich.  
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Symbolverzeichnis 
 
Zur Notation 
 
 Variablen werden kursiv dargestellt 
 Vektoren und Matrizen sind im Gegensatz zu skalaren Größen fett dargestellt 
  
Lateinische Buchstaben 
 
A   Betrag des Auftriebs       [N] 
WA /   Verhältnis von Auftrieb zu Widerstand    [-] 
sb   Spezifischer Treibstoffverbrauch     [1/s] 
c   Randbedingungswert       [-] 
pc   Wärmekapazität bei konstantem Druck    [J/mol/K] 
vc   Wärmekapazität bei konstantem Volumen    [J/mol/K] 
C   Kurvenpunkt        [m] 
AC   Auftriebsbeiwert       [-] 
MC   Nickmomentenbeiwert      [-] 
SC   Schubbeiwert        [-] 
WC   Widerstandsbeiwert       [-] 
rWC ,   Reibungswiderstandsbeiwert      [-] 
D   Drosslungsgrad       [%] 
E   Elastizitätsmodul       [N/m²] 
f   Faktor         [-] 
Modef .1   Frequenz der ersten Eigenmode     [Hz] 
Rf   Reichweitenfaktor       [nm] 
F   Kraftvektor        [N] 
g   Erdschwerebeschleunigung      [m/s²] 
G   Schubmodul        [N/m²] 
G   Betrag der Gewichtskraft      [N] 
H   Höhe         [m] 
l   Länge         [m] 
m   Masse         [kg] 
mtowm   Maximale Startmasse      [kg] 
oem   Betriebsleermasse       [kg] 
trm   Treibstoffmasse       [kg] 
m   Massenfluss        [kg/s] 
Ma   Machzahl        [-] 
n   Anzahl         [-] 
n   Normalenvektor       [m] 
cpn   Kurvenpunktanzahl       [-] 
p   Druck         [N/m²] 
p   Kurvengrad        [-] 
p   Bestrafungsfunktion       [-] 
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p   Vektor von Designparametern     [-] 
P   Punkt im Raum       [m] 
q   Dynamischer Druck       [N/m²] 
R   Universelle Gaskonstante      [J/mol/K] 
R   Reichweite        [m] 
BR   Breguet-Reichweite       [m] 
Re   Reynoldszahl        [-] 
S   Betrag des Schubes       [N] 
S   Fläche         [m²] 
t   Zeit         [s] 
T   Temperatur        [K] 
V   Volumen        [m³] 
W   Betrag des Widerstandes      [N] 
wvu ,,   Kartesische Geschwindigkeitskomponenten   [m/s] 
v   Geschwindigkeitsvektor      [m/s] 
zyx ,,   Kartesische Raumkoordinaten     [m] 
0Mx   x -Koordinate des aerodynamischen Druckpunktes [m] 
MSPx   x -Koordinate des Massenschwerpunktes    [m] 
Z   Zielfunktion        [-] 
 
 
Griechische Buchstaben 
 
   Anstellwinkel        [°] 
   Winkel         [°] 
   Dehnung        [-] 
   Verzerrung        [-] 
   Leistungs-/Wirkungsgrad      [-] 
HR   Höhenruderausschlag      [°]    Isentropenexponent       [-] 
   Dichte         [kg/m³] 
   Spannung        [N/m²] 
vonMises  Von-Mises-Vergleichspannung     [N/m²]    Schubspannung       [N/m²] 
   Querkontraktionszahl       [-] 
   Wichtungsfaktor       [-] 
 
 
Indizes 
 
0   Anfangszustand 
   Bedingungen der freien Fluidanströmung 
a   Anfangszustand 
bes   Beschleunigungsphase 
BK   Triebwerks-Brennkammergrößen 
CFD   CFD-basierte Größen 
DÜ   Triebwerks-Düsengrößen 
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e   Endzustand 
EL   Triebwerks-Einlaufgrößen 
ext   extern 
HR   Höhenrudergrößen 
kji ,,   Laufindizes 
init   Bezug zu initialen Größen 
max   Maximum 
min   Minimum 
num   numerisch 
opt   Bezug zu optimierten Größen 
ref   Referenz 
rf   Bedingungen im Reiseflug 
rfb   Bedingungen am Reiseflugbeginn 
rfe   Bedingungen am Reiseflugende 
str   Struktur 
tr   Treibstoff 
ts   Bedingungen im Transschallpunkt 
wand   Wandbedingungen 
zyx ,,   Kartesische Raumkomponente einer Größe 
 
 
Abkürzungen 
 
AM6  ATLLAS Mach-6-Konfiguration 
ATLLAS Aerodynamic and Thermal Load Interactions with Lightweight Advanced  
  Materials for High Speed Flight 
CAD  Computer-aided Design 
C²A²S²E Center for Computer Applications in Aerospace Science and Engineering 
C/C-SiC Carbonfaserverstärktes Siliciumcarbid 
CFD  Computational Fluid Dynamics 
CSM  Computational Structure Mechanics 
DLR  Deutsches Zentrum für Luft- und Raumfahrt 
DLR-RF Abteilung Raumfahrzeuge des DLR 
DLR-SART Abteilung Systemanalyse Raumtransport des DLR 
DP  Designparameter 
ESA  European Space Agency 
FEA  Finite-Elemente-Analyse 
FEM  Finite-Elemente-Methode 
FOI  Swedish Defence Research Agency 
MDA  Multidisziplinäre Analyse 
MDO  Multidisziplinäre Optimierung 
NURBS Non-uniform Rational B-Spline 
OA  Optimierungsalgorithmus 
ONERA Office National d’Etudes et Recherches Aèrospatiales - French Aerospace 
  Research Center 
SPP  SYNAPS POINTER PRO Software 
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Anhang A – Designparameter-Charakteristiken des finalen 
MDO-Prozesses 
 
Im Folgenden sind die Charakteristiken der Designparameter des finalen MDO-Prozesses in 
der Reihenfolge, wie sie in Tabelle 4.9 und Tabelle 4.11 angegeben ist. 
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